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Campanha da ANIMAL Contra as Touradas em Portugal 


Tourada, Não! Abolição! 


Conheça o Horror e a Perversão das Touradas em 
Wwww.Animal.org.pt. 


Seja parte da Mudança. Junte-se à ANIMAL! 


Torne-se sócia/o da ANIMAL e apoie a organização na defesa dos direitos dos animais. Inscreva-se através de 


socios(Danimal.org.pt. 


Junte-se ao Grupo de Activismo da ANIMAL. Inscreva-se enviando um e-mail em branco para 


activismo animal-subscribe(Oyahoogroups.com. 


Para mais informações, por favor contacte a ANIMAL através do e-mail info(Danimal.org.pt ou visite o site www.animal.org.pt. 
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A Orbital Sciences Corporation anunciou que foi 
seleccionada pela NASA e pela US Air Force Space 
Development and Test Wind (SDTW) para desenhar e 
construir o sistema ATB (Abort Test Booster) para o 
veículo Orion. O contrato foi atribuído no âmbito do 
contrato SRP-2 (Sounding Rockets Program 2) que 
permite a utilização de sistemas de propulsão 
governamentais excedentários para reduzir os custos 
dos veículos lançadores para missões patrocinadas pelo 
governo norte-americano. O ATB é parte integrante do 
projecto CRE (Crew Exploration Vehicle) que 
eventualmente irá substituir o vaivém espacial como o 
próximo sistema espacial tripulado dos Estados Unidos. 


A NASA anunciou a atribuição de um contrato de cerca 
de 35 milhões de euros à Xerox Corporation para o 
fornecimento de serviços de apoio multifuncionais, 
fornecimento de consumíveis informáticos e 
manutenção para todos os centros da agência espacial e 
instalações associadas. O contrato foi assinado para um 
período de três anos podendo ser prolongado por dois 
períodos opcionais de um ano. 


Após o sucesso do primeiro lançamento comercial, a 
Índia prevê levar a cabo mais três lançamentos orbitais 
em 2007. Entrando no mercado dos lançadores mais 
leves a Índia deverá colocar em órbita no mês de 
Agosto o satélite israelita Polaris utilizando um 
foguetão PSLV-CA, o mesmo que será utilizado para 
lançar o satélite Oceansat-2 juntamente com um 
conjunto de pequenos satélites canadianos no final deste 
ano. O PSLV-CA foi utilizado para colocar em órbita o 
satélite astronómico italiano AGILE (ver artigo mais à 
frente neste edição do Em Órbita). O lançador GSLV 
deverá também voltar a ser lançado, colocando em 
órbita o satélite Insat-4CR. 
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A SpaceX poderá lançar o seu novo foguetão 
Fancon-9 desde o Cabo Canaveral após o Comando 
da Força Aérea dos Estados Unidos ter dado a sua 
autorização para que a empresa privada possa operar 
a partir do SLC-40 (Space Launch Complex 40). Este 
complexo foi anteriormente utilizado para 
lançamento dos foguetões Titan-4 e encontra-se 
situado na zona norte do Cabo Canaveral. 


Os próximos meses serão os meses dos programas 
lunares de três países do Oriente. O Japão tenciona 
lançar a sonda SELENE com um foguetão H-2A no 
próximo mês de Agosto enquanto que a China tem 
previsto o lançamento da sonda Chang'e-1 para o mês 
de Setembro utilizando um foguetão CZ-3A Chang 
Zheng-3A. A Índia entrará mais tarde na corrida com 
o lançamento da sonda Chandrayan-1 em 2008. Uma 
nova corrida lunar avizinha-se. 


As reparações à Plataforma Odyssey decorrem em 
bom ritmo e a empresa Sea Launch poderá retomar a 
sua actividade ainda este ano com o lançamento do 
satélite Galaxy-19. A Odyssey sofreu vários danos no 
dia 29 de Janeiro de 2007 quando o foguetão 11K77 
Zenit-3SL DM-SL (SL-16) explodiu no lançamento 
do satélite NSS-8. 
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Abril de 2007 


Em Abril de 2007 registaram-se oito lançamentos orbitais dos quais se colocaram em órbita 23 satélites. Desde 1957 e tendo em 
conta que até 30 de Abril foram realizados 4.493 lançamentos orbitais, 408 lançamentos foram registados neste mês, o que 
corresponde a 9,08% do total e a uma média de 8,50 lançamentos orbitais por ano neste mês. E no mês de Dezembro onde se 
verificam mais lançamentos orbitais (448 lançamentos que correspondem a 9,97% do total), sendo o mês de Janeiro o mês no 
qual se verificam menos lançamentos orbitais (274 lançamentos que correspondem a 6,10% do total). 
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Um pequeno irmão em órbita, o lançamento do Anik F-3 


A primeira missão da International Launch Services (ILS) em 2007 colocou em órbita com sucesso o satélite de comunicações 
canadiano Anik F-3 para a Télésat Canada permitindo assim a esta empresa de telecomunicações aumentar a sua oferta de canais 
para a transmissão de vários serviços. Numa área onde a procura por novos contratos é feroz, a ILS marca assim pontos no 


mercado mundial do lançamento comercial de satélites há muito dominado pela Arianespace. 
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O foguetão Proton-M 


Tal como o 8K82K Proton-K, o 8K82KM Proton-M é um lançador a três estágios 
podendo ser equipado com um estágio superior Briz-M ou então utilizar os usuais 
estágios Block-DM. As modificações introduzidas no Proton incluem um novo sistema 
avançado de aviónicos e uma ogiva com o dobro do volume em relação ao 8K82K 
Proton-K, permitindo assim o transporte de satélites maiores. Em geral este lançador 
equipado com o estágio Briz-M, construído também pela empresa Khrunichev, é mais 
poderoso em 20% e tem maior capacidade de carga do que a versão anterior equipada 
com os estágios Block DM construídos pela RKK Energiya. 


O 8K82KM Proton-M Briz-M em geral tem um comprimento de 53,0 metros, 
um diâmetro de 7,4 metros e um peso de 712800 kg. É capaz de colocar uma carga de 
21000 kg numa órbita terrestre baixa a 185 km de altitude ou 2920 kg numa órbita de 
transferência para a órbita geossincrona, desenvolvendo para tal no lançamento uma 
força de 965580 kgf. O Proton-M é construído pelo Centro Espacial de Pesquisa e 
Produção Estadual Khrunichev, tal como o Briz-M. 


O primeiro estágio Proton KM-1 tem um peso bruto de 450400 kg, pesando 
31000 kg sem combustível. É capaz de desenvolver uma força de 1074000 kgf no vácuo, 
tendo um Tes de 317 s (o seu Tes-nm é de 285 s) e um Tq de 108 s. Este estágio tem um 
comprimento de 21,0 metros e um diâmetro de 7,4 metros. Tem seis motores RD-253 
(14D14) e cada um tem um peso de 1300 kg e desenvolvem 178000 kgf (em vácuo), tem 
um les de 317 s e um Tes-nm de 285 s. O Tg de cada motor é de 108 s. Consomem 


N,04,/UDMH e foram desenhados por Valentin Glushko. 
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O segundo estágio, 8S811K, 
tem um peso bruto de 167828 kg e 
uma massa de 11715 kg sem 
combustível. E capaz de desenvolver 
244652 kgf, tendo um les de 327 s e 
um Tg de 206 s. Tem um diâmetro de 4,2 metros, uma envergadura de 4,2 metros e um comprimento de 14,0 metros. Está 
equipado com quatro motores RD-0210 (também designado 8D411K, RD-465 ou 8D49). Desenvolvidos por Kosberg, cada 
motor tem um peso de 566 kg, um diâmetro de 1,5 metros e um comprimento de 2,3 metros, desenvolvendo 59360 kgf (em 
vácuo) com um les de 327 s e um Tq de 230 s. Cada motor tem uma câmara de combustão e consomem N,0,//UDMH. 





O terceiro estágio, Proton K-3, tem um peso bruto de 50747 kg e uma massa de 4185 kg sem combustível. É capaz de 
desenvolver 64260 kgf, tendo um Ies de 325 s e um Tq de 238 s. Tem um diâmetro de 4,2 metros, uma envergadura de 4,2 
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metros e um comprimento de 6,5 metros. Está equipado com um motor RD-0212 (também designado RD-473 ou 8D49). 
Desenvolvido por Kosberg, o RD-0212 tem um peso de 566 kg, um diâmetro de 1,5 metros e um comprimento de 2,3 metros, 
desenvolvendo 62510 kgf (em vácuo) com um Tes de 325 s e um Tq de 230 s. O motor tem uma câmara de combustão e consome 
N,0,/UDMH. 


Arabsat-44 'Badr-1' (28943 2006-0064) 


Arabsat-4B 'Badr-4B' (29526 2006-0514) 


Esta tabela indica os últimos 10 lançamentos levados a cabo utilizando o foguetão 8K82KM Proton-M Brize-M. Todos os 
lançamentos são levados a cabo a partir do Cosmódromo GIK-5 Baikonur no Cazaquistão. Tabela: Rui C. Barbosa 





O quarto estágio, Briz-M, tem um peso bruto de 22170 kg e 
uma massa de 2370 kg sem combustível. É capaz de desenvolver 2000 
kgf, tendo um Tes de 326 s e um Tq de 3000 s. Tem um diâmetro de 2,5 
metros, uma envergadura de 1,1 metros e um comprimento de 2,6 
metros. Está equipado com um motor S5.98M (também designado 
14D30). O S5.98M tem um peso de 95 kg e desenvolve 2.000 kgf (em 
vácuo) com um Tes de 326 s e um Tq de 3.200 s. O motor tem uma 
consome N,0,/UDMH. 


O primeiro lançamento do foguetão 8K82KM Proton-M Briz- 
M teve lugar a 7 de Abril de 2001 (0347:00,525UTC) quando o veículo 
535-01 utilizando o estágio Briz-M (88503) colocou em órbita o satélite 
de comunicações Ekran-M 18 (26736 2001-0144) com uma massa de 
1970 kg a partir do Cosmódromo GIK-5 Baikonur (LC81 PU-24 / 
LC81R). 


O satelite Anik F-3 


O satélite Anik F-3 foi fabricado para a Télésat Canada pela EADS 
Astrium! e é baseado no modelo Eurostar ES-3000S. A sua massa no 
lançamento era de 4640 kg. 


O Anik F-3 é o 33º satélite baseado no modelo ES-3000 e é o 
segundo encomendado pela empresa canadiana de telecomunicações” 
que aguarda também a construção do satélite Nimigq-4 pela EADS 
Astrium e que será colocado em órbita em 2008. Este modelo representa 
a terceira geração de plataformas geostacionárias Matra Marconi Space 
que são utilizadas principalmente em aplicações de telecomunicações 
comerciais. 





“A EADS Astrium, sedeada em Toulouse — França, é uma subsidiária da EADS e tem como principais serviços o fornecimento 
de sistemas espaciais civis e militares. Em 2006 a Astrium teve um retorno de 3,2 mil milhões de euros. Com mais de 11000 
funcionários na França, Alemanha, Reino Unidos, Espanha e Holanda, as suas principais áreas de actividade são: as unidades 
comerciais Astrium Space Transportation, para lançadores e infra-estruturas orbitais; a Astrium Satellites, para veículos espaciais 
e respectivos segmentos terrestres; e a Astrium Services, para o desenvolvimento e entrega de serviços de satélites. 


2 O satélite Anik F-IR (28868 2005-0036A) foi colocado em órbita por um foguetão 8K82KM Proton-M/Brize-M (53512/88513) 
às 2153:39,994UTC do dia 8 de Setembro de 2005 a partir da Plataforma PU-39 do Complexo de Lançamento LC200 do 
Cosmódromo GIK-5 Baikonur, Cazaquistão. 
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O satélite está equipado com 24 repetidores em banda-C, 32 repetidores em banda-Ku e 2 repetidores em banda-Ka, 
fornecendo assim serviços de retransmissão de televisão, telecomunicações, comunicações empresariais e serviços de Internet a 
clientes na América do Norte desde uma posição geostacionária a 118,7º longitude Oeste. O Anik F-3 deverá ter uma vida orbital 
útil de 15 anos. 


Modelo . o Data : Massa Local 


3000 O 2009 5300 [o MP 
8K82KM Proton- in Ur M GIK-5 E 


ia, Odyssey 
8K82KM Proton-M/Brize-M GIK-5 Baikonur, 
mola 10-02 | 3000 | 20040224 | 25358 | 1606-2004 
inmarsaca F-1 | SO0UGM | 2005-0094 | 28628 | 11Mar0s 
Inmarsat-4 F-2 | 3000GM | 2005-0444 | 28899 | 08-Nov-05 | 11877 Zemt-5SLDM-SL | s9sg | Oe. Pacífico 154º 
(SL-23) Oeste, Odyssey 
Cabo Canaveral 
8K82KM Proton-M/Brize-M GIK-5 Baikonur, 
8K82KM Proton-M/Brize-M GIK-5 Baikonur, 
8K82KM Proton-M/Brize-M GIK-5 Baikonur, 
5000s [= [= [2% 
CSG Kourou, 
8K82M Proton-M/Brize-M GIK-5 Baikonur, 
EuclsaeWSA | 30005 | 2008008A | 28187 | 15-05-2008 


30008 | [o = | 2008 | 8K82KM Proton-M/Brize-M | 4800 | GIK-5 Baikonur 


CSG Kourou, 
CSG Kourou, 


Esta tabela mostra os satélites baseados no modelo Furostar ES-3000 e nas suas diferentes versões. Tabela: Rui C. Barbosa 
baseada em dados por Gunter Krebs (http://space.skyrocket.de). 
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Na imagem no topo é visível o contentor no interior do qual 
viajou o satélite Anik F-3 desde as instalações da EADS 
Astrium via Moscovo até Baikonur. O satélite foi submetido 
a uma série de tês e procedimentos de preparação para o 
lançamento sendo acoplado a um estágio Brize-M (imagem 
inferior). Imagens: ILS. 
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Lançamento do Anik F-3 


O lançamento do Anik F-3 teve lugar a 9 de Abril de 2007 e 
todas as fases de preparação para este lançamento decorreram 
sem qualquer problema. 


A primeira equipa preliminar para a preparação do 
Anik F-3 chegou a Baikonur no dia 5 de Março após um voo 
de 3 horas desde Moscovo. Os membros da equipa puderam- 
se maravilhar com o espectáculo de observarem um céu azul 
sem nuvens e uma paisagem completamente coberta de 
branco. Após chegarem a Baikonur os membros da equipa 
foram instalados no hotel que seria a sua casa nas próximas 
semanas. Na manha do dia 6 de Março os técnicos dirigiram- 
se para as instalações do edifício MIK 92A-50 para dar início 
aos preparativos para o lançamento. A equipa principal 
composta por elementos da ILS, da EADS Astrium e da 


Télésat Canada chegou a Baikonur no dia 9 de Março. 


O satélite Anik F-3 chegou ao aeroporto Yubileyniy 
do Cosmódromo GIK-5 Baikonur a 10 de Março transportado 
por um Antonov An-124. A bordo seguiam também vários 
contentores contendo equipamento associado ao satélite e 
necessário á sua preparação para o lançamento. Após a 
aterragem do avião de transporte procedeu-se à retirada dos 
vários contentores e seu transporte para o edifício MIK 92A- 
50 onde foi colocado num local de armazenamento 
temporário. Os testes ao satélite foram iniciados pela equipa 
da EADS Astrium na manha do dia 12 de Março. Estes 
primeiros testes têm por objectivo verificar se o satélite se 
encontra em bom estado após o seu transporte desde as 
instalações de fabrico da empresa. Por outro lado a equipa 
britânica encarregue de levar a cabo os procedimentos de 
abastecimento do Anik F-3, também executou alguns testes 
antes de iniciarem as operações de abastecimento. Entretanto, 
os técnicos da empresa GKNPT Khrunichev trabalhavam nos 
diferentes estágios do foguetão 8K82KM Proton-M (53516) 
bem como nos preparativos da Plataforma de Lançamento 
PU-39 do Complexo de Lançamento LC200, enquanto que 
aguardavam a chegada do estágio Brize-M (88521) e do 
adaptador de carga proveniente de Moscovo que acabariam 
por chegar a Baikonur às 0630UTC do dia 19 de Março 
transportado por um Antonov An-124-100 “Ruslan”. Após 
chegar a Baikonur o estágio superior e respectivo adaptador 
de carga foram transportados para o edifício MIK 92A-50 
onde continuavam os testes autónomos ao Anik F-3. 


O início das operações de acoplagem entre o satélite 
Anik F-3 e o estágio Brize-M (88521) tiveram lugar a 28 de 
Março (já após as operações de abastecimento do satélite com 
os propolentes hipergólicos necessários para as manobras 
orbitais após a separação do estágio superior). Na realidade 
este processo junta vários elementos fundamentais para o 
sucesso da missão e no final constitui aquilo a que se designa 
por “Unidade de Ascensão”. Esta unidade é assim constituída 
pelo satélite (neste caso o Anik F-3), pelo adaptador de carga 
e sistema de separação, pelo estágio superior Brize-M e pela 


ogiva de protecção da carga. Todo o processo é iniciado com as ligações eléctricas e mecânicas entre o satélite, o adaptador de 
carga e o estágio Briz-M. Todos estes trabalhos são levados a cabo em conjunto por especialistas da EADS Astrium e da GKNPT 


Khrunichev. 
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As operações de acoplagem do satélite com o adaptador de carga e com o estágio superior são levadas a cabo com os 
três elementos numa posição vertical. Após a junção dos três elementos o conjunto é lentamente colocado numa posição 
horizontal. Este processo pode parecer estranho e para aqueles que não estão habituados às operações parece que o satélite 
poderá cair no chão das instalações de processamento. Na realidade todos os elementos estão preparados para suportar tal 
processo que prepara assim o conjunto para ser colocado no 
interior da ogiva de protecção. A primeira metade da ogiva de 
protecção com um comprimento de 15 metros é colocada por 
debaixo do conjunto movida num veículo sobre caminho-de- 
ferro (imagem em cima à direita cortesia da ILS). Todo o 
conjunto é movido por força de braços não sendo utilizado 
qualquer tipo de motor mecânico nesta operação. Assim que 
se encontra por debaixo do conjunto, a primeira metade da 
ogiva é então ligada ao anel de interface. Após esta operação, 
a segunda metade da ogiva de protecção é então deslocada 
utilizando um guindaste e baixada sobre a outra metade, 
procedendo-se de seguida á sua ligação com o anel de 
interface constituindo assim a Unidade de Ascensão” (imagem 
ao lado cortesia da ILS). 


A Unidade de Ascensão é então submetida a uma 
série de testes e procede-se á colocação dos diferentes 
emblemas representativos das empresas envolvidas na missão, 
seguindo-se a assinatura cerimonial da ogiva pelas equipas 
envolvidas na campanha de lançamento”. Nesta cerimónia 
todos têm a hipótese de escrever mensagens de sucesso para 
os amigos, familiares e outros na ogiva do lançador. 


A 2 de Abril tem início a integração final da Unidade 
de Ascensão com o foguetão lançador 8K82KM Proton-M 
(53516). Este processo inicia-se com o transporte da unidade 
para a Área 111 das instalações do edifício MIK 92A-50 onde 
é posteriormente integrada com o foguetão ao ser acoplada 
com o terceiro estágio do venerável veículo. Após a 
integração o lançador é então transportado para a estação de 
abastecimento onde o estágio Brize-M recebe os seus 
propolentes hipergólicos que o permitirão executar as 
manobras necessárias para colocar o satélite Anik F-3 na sua 
órbita final. 





* Após a sua ejecção em voo a Unidade de Ascensão é designada “Bloco Orbital”. 


4 ' ' K ' ' ' no mo 

Anteriormente esta assinatura cerimonial tinha lugar após a colocação do foguetão lançador na plataforma de lançamento, 
porém, e como forma de permitir a um maior número de pessoas assinar a ogiva, tira-se partido de um acesso mais facilitado ao 
conjunto e a cerimónia tem lugar antes da acoplagem da Unidade de Ascensão com os estágios inferiores do foguetão lançador. 
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No dia 5 de Abril teve lugar a reunião da Comissão Estatal que analisou todas as fases de preparação para o lançamento 
autorizando no final o transporte do lançador para a plataforma. Este transporte teve lugar ás 0330UTC do dia 6 de Abril com o 
veículo a ser transportado por caminho-de-ferro numa posição horizontal e posteriormente colocado na vertical sobre o fosso das 
chamas da Plataforma de Lançamento PU-39. Para esta missão o foguetão 8K82KM Proton-M/Brize-M (53516/88521) tinha um 
peso de 691272 kg e uma altura de 57,2 metros. 





O abastecimento do foguetão lançador e a contagem 
decrescente para o lançamento decorrem sem problemas. A 
ignição dos motores do primeiro estágio tem início ás 
2253:58,250UTC e a permissão para o lançamento é dada às 
2253:58,260UTC. A quebra das membranas de retenção do 
combustível hipergólico ocorre às 2253:58,270UTC e a quebra 
das membranas do oxidante hipergólico ocorre às 
2253:58,280UTC. Os motores do primeiro estágio atingem a 
força máxima às 2253:59,850UTC e o veículo abandona a 
plataforma às 2254:00,001UTC. O final da queima do primeiro 
estágio ocorre às 2255:58.966UTC, com o Início da sequência 
de ignição do segundo estágio a ter lugar às 2255:59,216UTC. 
A ruptura das membranas de retenção dos propolentes ocorre às 
2256:03,288UTC e a separação entre o primeiro e o segundo 
estágio ocorre às 2256:03,466UTC, ao mesmo tempo que ocorre o final da queima do motor do primeiro estágio que acabaria por 
cair na Área de Impacto n.º 25 localizada do distrito de Karaganda, Cazaquistão. Os motores do segundo estágio atingem a sua 
força máxima às 2256:03,766UTC. A queima do segundo estágio decorre sem problemas e a ignição dos motores vernier do 
terceiro estágio tem lugar às 2259:27,698UTC. O mecanismo de separação entre o segundo e terceiro estágio foi activado às 
2259:30,398UTC com a separação física a ter lugar às 2259:31,098UTC. O segundo estágio acabaria por cair na Área de Impacto 
n.º 310 situada nos distritos de Altar, República de Altair — Rússia, e Cazaquistão Este, Cazaquistão. Os motores do terceiro 
estágio entram em ignição às 2259:33,498UTC e a ruptura das membranas dos propolentes a ocorrer às 2259:33,998UTC. 
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No dia 6 de Abril de 2007 tem lugar o transporte do 
foguetão 8K82KM Proton-M/Brize-M (53516/88521) 
contendo o satélite de comunicações canadiano Anik F- 
3 para a Plataforma de Lançamento PU-39 do 
Complexo de Lançamento LC200 do Cosmódromo 
GIK-5S Baikonur. O lançador é transportado numa 
posição horizontal via caminho-de-ferro e depois 
colocado na vertical sobre o fosso das chamas 
utilizando um sistema pneumático. Imagens: ILS 
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Após ser colocado na posição vertical sobre o fosso das 
chamas da Plataforma de Lançamento PU-39, o braço 
mecânico que serviu de apoio ao lançador é baixado e 


retirado para permitir a aproximação da torre de serviço que 
permitirá o acesso aos diferentes estágios do lançador 
permitindo assim a resolução de qualquer problema que 
possa surgir antes do lançamento. Imagem. ILS. 





O processo de separação da ogiva de protecção do 
satélite Anik F-3 tem início às 2259:43,920UTC com a ogiva a 
separar-se às 2259:45,885UTC. As duas metades da ogiva de 
protecção iriam também cair na Área de Impacto n.º 310. O início 
da separação entre o terceiro estágio e o estágio superior Brize-M 
ocorre às 2303:30,500UTC com o comando preparatório a ser 
enviado às 2303:32,934UTC. A desactivação dos motores do 
terceiro estágio ocorre entre as 2303:33,829UTC e as 
2303:35,000UTC e o comando para a separação é enviado às 
2303:44,763UTC. A separação física entre os dois estágios ocorre 
às 2303:44,927UTC. O agora Bloco Orbital (estágio Brize-M 
juntamente com o satélite Anik F-3) encontra-se agora numa 
trajectória suborbital mas que não é suficiente para atingir a órbita 
terrestre. Nesta fase os parâmetros orbitais eram os seguintes: 
perigeu a -931,62 km; apogeu a 163,13 km, inclinação de 51,5º e 
período orbital de 76 minutos 58 segundos. 


A primeira queima do Brize-M (88521) tem início às 
2305:05,427UTC com a ignição dos motores vernier. Estes 
motores têm como função preparar a ignição do motor principal 
fazendo com que os propolentes se localizem no interior dos 
respectivos tanques. A ignição do motor principal ocorre às 


2305:19,427UTC. Às 2305:21,327UTC ocorre o final da queima 
dos motores vernier e às 2305:22,707UTC o motor principal atinge 
a sua força nominal, com a sua ignição a terminar às 
2312:55,682UTC. Após a primeira ignição do Brize-M os 
parâmetros orbitais do Bloco Orbital são: perigeu a 172,86 km; 
apogeu a 172,86 km (uma órbita circular), inclinação de 51,49º e 
periodo orbital de 87 minutos 56 segundos. O conjunto 
permaneceria nesta órbita até às 0002:05,000UTC do dia 10 de 
Abril, altura em que entravam novamente em ignição os motores 
vernier do Brize-M. O motor principal seria accionado às 
0002:25,000UTC e às 0002:26,900UTC terminava a queima dos 
motores vernier. O motor atingia a força nominal as 
0002:28,280UTC e terminaria a sua ignição às 0019:06,429UTC. 
Com esta segunda ignição os parâmetros orbitais do Bloco Orbital 
passaram a: perigeu a 257,87 km; apogeu a 4999,86 km, inclinação 
de 50,30º e período orbital de 141 minutos 47 segundos. 


A terceira ignição do BrizeM tem início às 
0223:03,000UTC com a ignição dos motores vernier. O motor 
principal entra em ignição as 0223:25,)000UTC e às 
0223:26,900UTC termina a ignição dos motores vernier. Pelas 
0223:28,280UTC é atingida a força nominal e às 0235:29,515UTC 
termina a terceira ignição do Brize-M. O estágio Brize-M possui 
um tanque de propolente anelar que foi descartado que todo o 
propolente que transportava foi utilizado. Esta manobra foi 
iniciada às 0236:13,715UTC com a activação dos motores vernier. 
A separação do tanque ocorre às (0236:19,5ISUTC e às 
0236:21,715UTC os motores são desactivados. 
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A quinta ignição do Brize-M tem início às 0237:31,51]5SUTC com a ignição dos motores vernier. O motor principal entra 
em ignição às 0237:39,515UTC e às 0237:41,415UTC termina a ignição dos motores vernier. Ás 0237:42,795UTC é atingida a 
força nominal e às 0242:00,134UTC termina a quinta ignição do Brize-M. O conjunto está então numa órbita com um perigeu a 
399,86 km; apogeu a 35814,83 km (altitude geostacionária), inclinação de 49,10º e período orbital de 635 minutos 30 segundos. 


-00:21:57 


| Rildo 


li 


O lançamento do foguetão 8K82KM Proton-M/Brize-M (53516/88521) com o satélite de comunicações Anik F-3 a partir da 
Plataforma de Lançamento PU-39 do Complexo de Lançamento LC200 do Cosmódromo GIK-5 Baikonur, tem lugar às 
2257.00,001UTC do dia 9 de Abril de 2007. Imagens ILS e GKNPT Khrunichev. 
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A sexta e última ignição do Brize-M ocorre às 
0746:09,000UTC com a activação dos seus motores vernier. O 
seu motor principal é activado às 0746:23,)000UTC e às 
0746:24,900UTC os motores vernier são desactivados. O motor 
principal do estágio atinge a sua força nominal às 
0746:26,280UTC e às 0754.22,429UTC termina a sua queima. 
Após esta última ignição o Bloco Orbital encontra-se numa 
órbita com um perigeu a 5500,30 km; apogeu a 35785,69 km, 
inclinação de 11,00º e período orbital de 736 minutos 44 
segundos. 


A separação entre o estágio Brize-M (88521) e o 
satélite Anik F-3 ocorre às 0805:40,000UTC. 
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A China estuda os oceanos - o lançamento do Hai Yang-1B 


O segundo lançamento orbital chinês em 2007 surge a 11 de Abril com a colocação em órbita do satélite oceanográfico Hai 
Yang-1B, cujo lançamento estava já anunciado para ter lugar em 2006. 


Os satélites Hai Yang-1 


A série de satélites Hai Yang-l tem como objectivo o 
estudo dos oceanos do nosso planeta (“Hai Yang” 
significa Oceano) por detecção remota. A construção da 
série Hai Yang foi anunciada pela administração chinesa 
Agosto de 2000, afirmando também que seria lançado 
um satélite desta série em cada dois anos durante a 
década seguinte. Os satélites Hai Yang-l têm um 
comprimento de 1,2 metros, uma altura de 1,1 metros e 
uma largura de 1,1 metros, pesando 360Kg. A vida útil 
destes veículos deverá rondar os dois anos. 


A informação obtida por estes satélites irá 
ajudar na exploração dos recursos biológicos, piscatórios 
e geológicos nas águas costeiras da China e dos oceanos, 
além de auxiliar na monitorização da poluição e na 
prevenção de desastres nos mares, estando também 
planeados vastos estudos oceanográficos. Os cientistas 
chmmeses irão utilizar estes satélites para estudar a 
topografia marinha nas águas mais baixas, além de 
estudarem a distribuição dos cardumes e das algas 
marinhas; as marés vermelhas nas áreas costeiras; os 
ciclones tropicais e os fenómenos relacionados com o El 
Niho, tais como a alteração na corrente marinha ao longo 
da costa Este da Ásia. O estudo desta alteração da corrente é extremamente importante pois tal alteração entre a corrente quente 
de Kuroshio, que trás água quente do Equador para o pólo, e a corrente fria de Oyashio, que trás água fria em direcção a Sul, 
pode devastar as industrias piscatórias da Coreia e do Japão. Esta alteração que altera os padrões oceânicos afecta também a 
produção de arroz na China e nos seus 
vizinhos asiáticos com uma população 
crescente que requer um maior 
abastecimento de arroz. 


Representação artística do satélite Hai Yang-IB em órbita 
terrestre. Imagem: CAST. 





Como apoio ao novo programa 
oceanográfico, a China construiu mais duas 
estações de rasteio localizadas em Pequim e 
em Sanya, localizada na costa Sul da Ilha de 
Hainan, no Sul do Mar da China. 


Os satélites desta série utilizam 
uma plataforma de satélite denominada 
CAST968B e desenvolvida pela Academia 
Chinesa de Tecnologia Espacial. Esta é uma 
das três principais plataformas 
desenvolvidas por esta academia e utilizadas 
na construção de satélites. A CASTO68B é 
estabilizada nos três eixos de orientação e 
foi desenvolvida a partir do satélite Shi Jian- 
5 colocado em órbita a 10 de Maio de 1999. 





Os dados obtidos em órbita são Lançamento a 11 de Abril de 2007 do foguetão CZ-2C Chang Zheng-2C 


transmitidos em —banda-X, the 65 (CZ2C-16) que colocou em órbita o satélite oceanográfico Hai Yang-1B. 
transmissões em tempo real estão limitadas | Imagem: Xinhua. 


às observações realizadas no noroeste do 
Oceano Pacífico (áreas de Bo Hai, Huang Hai, Nan Hai e Mar do Japão). 
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Os satélites estão equipados com um pequeno sistema de propulsão para manutenção da sua órbita e com um sistema 
GPS para localização espacial. O principal instrumento a bordo (tal como no satélite Hai Yang-1A) será o OCTS (Ocean Colour 
and Temperature Scanner), que foi pela primeira vez testado em terra entre 15 de Outubro e 3 de Novembro de 2000. As 
observações do OCTS serão coordenadas pelo Instituto de Pesquisa Oceanográfica e Tecnológica da Administração 
Oceanográfica Chinesa, localizado em Tianjin, Província de Hebei. Os testes foram realizados em Huang Hai de forma a realizar 
uma calibração radiométrica simulada do sensor de infravermelhos do 
aparelho. A bordo segue também uma câmara CCD para observação dos 
mares. 


O foguetão lançador CZ-2C Chang Zheng-2CU 


O foguetão CZ-2C Chang Zheng-2C é um veículo a propulsão líquida 
principalmente utilizado para colocar cargas em missões destinadas à 
órbita terrestre baixa. O CZ-2C é a versão mais frequentemente utilizada 
dos lançadores Chang Zheng. De 
forma a satisfazer as necessidades 
dos diferentes clientes, a Academia 
Chinesa de Veículos Lançadores 
(ACVL) desenvolveu um novo 
estágio superior, o SD, que tem 
sido utilizado comercialmente 
desde o final dos anos 90 e que 
levou a cabo sete missões bem 
sucedidas para colocar em órbita 
satélites da rede Iridium. 


O foguetão CZ-2C Chang 
Zheng-2C está disponível em três 
versões: 


e A versão básica: lançador 
CZ-2C a dois estágios para 
missões em órbitas baixas, 
inferiores a 500 km de altitude, 
e com uma capacidade de carga 
O lançamento do foguetão CZ-2C Chang Zheng- de 3.366 kg (altitude de 200 
2€ (CZ2C-16) que colocou em órbita o satélite km, inclinação orbital de 63º 
oceanográfico Hai Yang-lIB teve lugar as em relação ao equador 
0327UTC do dia 11 de Abril de 2007. Imagem: terrestre); 

Xinhua. 





e A versão de três estágios: 
lançador  CZ-2C/SD,  CZ- 
2C/SM e o veículo CZ-2C utilizado em Abril de 2004. De acordo com recentes 
observações estas versões parecem compartilhar o primeiro e segundo estágio. 
Comparado com a versão original, o segundo estágio é mais alongado com o primeiro 
estágio a permanecer com o mesmo comprimento. Pode haver no entanto, melhorias nos 
motores utilizados nestes lançadores. As diferenças nestes veículos situam-se ao nível 
da utilização ou não de diferentes estágios superiores e que estágios superiores são 
utilizados. Uma designação alternativa para a versão de três estágios do CZ-2C é “CZ- 
2€ Modelo 2”, denominando “CZ-2C/2” a versão de dois estágios. Estes lançadores são 
utilizados para colocar satélites em órbitas baixas ou órbitas sincronizadas com o Sol 
(polares) superiores a 500 km de altitude com uma capacidade de carga de 1.456 kg 
(altitude de 900 km, polar e sincronizada com o Sol). 





e (7-2€ Modelo 3 ou simplesmente “CZ-2C/3A", pela primeira vez utilizada a 29 de 
Agosto de 2004”. Comparada com versões anteriores apresenta um primeiro estágio mais alongado e quatro estabilizadores 
aerodinâmicos colocados no fundo do primeiro estágio. O seu comprimento total é de 42 metros. 


O lançador CZ-2C proporciona interfaces mecânicas e eléctricos flexíveis e uma ogiva capaz de ser ajustada no seu 
comprimento consoante o comprimento do satélite a ser lançado. O ambiente a que o satélite é submetido no lançamento 


* Este lançador foi utilizado para colocar em órbita o satélite FSW-19 (28402 2004-0334). 
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(vibrações, choque, pressão, acústica, aceleração e ambiente térmico), atinge os requisitos comuns no mercado do lançamento 
comercial de satélites. 


O primeiro estágio, L-140, tem um comprimento de 25,72 metros, um diâmetro de 3,35 metros e um peso bruto de 
153000 kg, pesando 10.000 kg sem combustível. Desenvolve 336000 kgf no vácuo, tendo um les de 291 s (Ies-nm de 261 s) e 
um Tq de 122 s. Está equipado com quatro motores YF-20B que consomem N,0,//UDMH. 


O segundo estágio, L-35, tem um comprimento de 77,757 metros, um diâmetro de 3,35 metros e um peso bruto de 39000 
kg, pesando 4000 kg sem combustível. Desenvolve 77700 kgf no vácuo, tendo um Tes de 295 s (Tes-nm de 270 s) e um Tq de 130 
s. Está equipado com um motor YF-25/23 que consome N,0,/UDMH. 


Lançamento Veículo lançador nad Hora (UTC) Pocmne Satélites 
Lançamento Lançamento 
Iridium-3 
CZ-2C Chang Zheng-2C/SD aliirs (25431 1998-0484) 
1998-048 (CZ2C/SD-5) 19-Ago-98 23:01:00 Taiyuan Iridium-76 
(25432 1998-048B) 
Iridium-11 
CZ-2€C Chang Zheng-2C/SD pm R (25577 1998-0744) 
1998-074 (CZ2C/SD-6) 19-Dez-98 11:30:00 Taiyuan Iridium-20 
(25578 1998-074B) 
Iridium-14A 
CZ-2C Chang Zheng-2C/SD aa i (25777 1999-0324) 
1999-032 (CZ2CISD-7) 11-Jun-99 17:15:34 Taiyuan Iridium-20A 
(25778 1999-032B) 


CZ-2€ Chang Zheng-2C/SM didi A Tan Ce-l 
2003-061 (CZ2C/SM-1) 29-Dez-03 19:06:18 (28140 2003-0614) 


Tansuo-1 
CZ-2€ Chang Zheng-2C/2 cd 28220 2004-0124) 

2004-012 (CZ2C-12) 18-Abr-04 15:59:00 Xichang Nida 
28221 2004-012B) 


noso ss? amém 


Hai Yan-1B em órbita 





A 8 de Setembro de 2006 a agência noticiosa Xinhua anunciava” que a China iria lançar uma versão melhorada do seu anterior 
satélite oceanográfico. Nesta altura o lançamento estava marcado para o final de 2006 e o satélite Hai Yang-1B continuava a ser 
submetido a testes. Segundo Sun Laiyan'”, citado pela Xinhua, os problemas técnicos registados no satélite Hai Yang-1A haviam 
sido eliminados do novo satélite e a qualidade dos dados obtidos seria melhorada. Por outro lado, Bai Zhaoguang, Cientista 
Chefe do projecto Hai Yang-1B também citado pela Xinhua, referiu que a principal função do novo satélite seria a de observar a 
altura da superficie, ondas, correntes marítimas e temperatura das águas dos mares. 


A cor dos oceanos é determinada pela interacção da luz com a água. O satélite, cuja vida útil rondará os três anos, pode 
medir um variado leque de sombras para determinar os níveis de fito plâncton, sedimentos e químicos orgânicos dissolvidos, que 
na sua maior parte afectam a cor. 


* “China to launch upgraded oceanic satellite”, Xinhua http://news.xinhuanet.com/english/2006-09/08/content 5065919.htm — 
Acedido a 8 de Setembro de 2006. 
" Sun Laiyan é o Vice-director da Comissão de Ciência, Tecnologia e Industria para a Defesa nacional da China. 
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O lançamento do Hai Yang-1B seria adiado por razões técnicas e posteriormente agendado para Abril de 2007. A 2 de 
Fevereiro de 2007 a edição em linha* do Jornal do Povo referia também que a China estaria já a preparar uma nova geração de 
satélites oceanográficos, a série Hai Yang-2. 


O lançamento do Hai Yang-1B ocorre às 
0327UTC do dia 11 de Abril de 2007 com um 
foguetão CZ-2C Chang Zheng-2C (CZ2C-16) a 
ser lançado desde a Plataforma de Lançamento 
LC1 do Centro Espacial de Taiyuan, localizado na 
Província de Shanxi. O foguetão CZ-2C Chang 
Zheng-2C colocou o satélite numa órbita polar 
sincronizada com o Sol com um perigeu a 783 km 
de altitude, apogeu a 814 km de altitude, 
inclinação orbital de 98,62º e período orbital de 
100,84 minutos. 


O Ha Yang-lB será utilizado para 
monitorizar e prevenir a poluição oceânica, para 
investigar os recursos oceânicos, construção de 
baias e portos, e para o desenvolvimento das áreas 
costeiras. O satélite foi construído por cientistas 
chineses na sua totalidade e, tal como o Hai Yang- 
IA, irá monitorizar o Mar Amarelo e o Mar da 
China, o mar do Japão e o estrito da Formosa, 
utilizando tecnologias de detecção remota. 


Sendo uma versão melhorada do Hai 
Yang-lA, o Hai Yang-lIB irá proporcionar três 
vezes mais informação do que o seu antecessor. O 
satélite possuí também um software e capacidades 
em linha que não estavam disponíveis para o Hai 
Yang-lA. Estas capacidades permitem ao satélite 
reparar-se a s1 próprio em órbita utilizando um 
sistema de 10 computadores que trabalham em 
conjunto para reparar o veículo caso ocorra algum 
problema, evitando assim alguns dos problemas 
que afectaram o Hai Yang-lA. 


Os dois satélites em órbita têm agora um 
alcance de 3000 km e os seus dispositivos de 
obtenção de imagem proporcionam uma maior 
resolução espacial. 


A 21 de Abril a agência Xinhua revelava 
através do Jornal do Povo” que os testes ao novo 
satélite haviam sido levados a cabo com sucesso e 
que o veículo estava a operar normalmente. Os 
primeiros dados provenientes do Hai Yang-1B 
foram recebidos na manhã do dia 20 de Abril no 
centro de recolha de dados localizado em Pequim. 
Os dados provenientes do satélite são recebidos 
por estações colocadas em Pequim e em Sanya, uma cidade costeira localizada na Província de Haman. Nesta fase a 
Administração Oceânica Estatal enviara uma equipa para o Mar da China para levar a cabo a recolha simultânea de dados ao 
longo de quarenta dias para assim verificar a fiabilidade dos dados enviados pelo Hai Yang-1B. 


Lançamento do foguetão CZ-2C Chang Zheng-2C (CZ2C-16) que 
colocou em órbita o satélite oceanográfico Hai Yang-1B. Imagem: 
Xinhua. 





* “China do launch “Haiyang-1B' (Ocean 1B) in April”, People's Daily Online — 


http://english.peopledaily.com.cn/200702/02/eng20070202 347051.html - Acedido a 2 de Fevereiro de 2007. 
2 «All systems go for China's oceanic survey satellite: oficial, People's Daiy Online — 


http://english.peopledaily.com.cn/200704/21/eng20070421 368485 .html - Acedido a 23 de Abril de 2007. 
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À bússola do oriente — O Beidou-2A 


Após colocar em órbita aquele que será o quarto satélite experimental do seu sistema de navegação, a China lançou o satélite 
Beidou-2A (também designado Beidou-IM) iniciando assim uma nova fase na criação de um sistema de navegação 
independente. 


O sistema de posicionamento global Compasso 


A China estabelece mais um marco independente no espaço ao desenvolver o seu próprio sistema de posicionamento global em 
concorrência com os sistemas GPS norte-americano, GLONASS russo e Galileu europeu. O sistema de posicionamento global 
“Compasso” irá começar por ser um sistema regional que deverá estar operacional em 2010, no entanto em 2008 os países 
vizinhos da China poderão já tirar partido deste serviço. Este sistema deverá proporcionar um serviço de posicionamento preciso 
na região da Ásia — Pacífico, enquanto que a sua precisão será menor em outras regiões do globo. O sistema de navegação será 
composto por uma frota de satélites denominados Beidou ("Ursa Maior”), dos quais cinco irão operar na órbita geossincrona e 30 
satélites em altitudes médias. 


Com o sistema “Compasso” irão estar 
disponíveis dois serviços. O “Serviço Aberto” está 
desenhado para proporcionar aos utilizadores uma 
precisão de 10 metros na sua localização, uma precisão 
de 0,2 m/s na sua velocidade e uma precisão de 50 
nanossegundos no tempo. O “Serviço Autorizado” irá 
por seu lado proporcionar um sistema de 
posicionamento mais seguro, mais rápido e com 
comunicações em tempo real. 


Segundo as autoridades a China está disposta 
a cooperar com outros países no desenvolvimento da 
sua indústria de navegação para permitir que o sistema 
“Compasso” possa operar em integração com outros 
sistemas de posicionamento global. 


Os satélites Beidou 


O sistema “Compasso” utiliza uma técnica distinta dos 
sistemas GPS e GLONASS. O primeiro satélite 
Beidou (Beidou-1A) foi colocado a 140º longitude E, 
enquanto que o satélite Beidou-1B foi colocado a 80º 
longitude E, e o satélite Beidou-1C a 110,5º longitude E. O satélite Beidou-1D ocupa uma posição a 58,75º longitude E. O 
sistema utiliza uma linha de base triangular que permite aos utilizadores determinar a sua posição utilizando os sinais enviados 
pelos satélites e Pequim. 





Os testes preliminares do sistema foram levados a cabo em órbita utilizando os satélites dos modelos Dong Fang Hong-2 
e Dong Fang Hong-2A. 


Os satélites Beidou (em cima numa representação artística cedida pela 4erospace China via Chen Lan) utilizam o 
modelo DFH-3 tendo uma massa de 2200 kg com 1100 kg de propolentes. 


Cr ana 


i em CZ-3A Chang Zheng-3A é 
Beidou-ID | 2007-0034 | 30323 02-Fev-07 | 16:28:00 (CIA) Xichang, LC?2 
Beidou-2A | 2007-0114 | 31115 13-Abr-07 | 20:11:00 | CLA mo Xichang, LC2 


Em órbita encontram-se cinco satélites Beidou, sendo os quatro primeiros considerados como veículos experimentais. Tabela: 
Rui €. Barbosa. 
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O lançador CZ-3A Chang Zheng-3A 


O foguetão CZ-3A Chang Zheng-3A representa uma evolução do lançador orbital CZ-3 Chang 
Zheng-3 introduzindo um novo terceiro estágio criogénico, além de um sistema de controlo mais 
avançado. O CZ-3A é um lançador a três estágios com uma grande capacidade de carga para a 
órbita de transferência para a órbita geossincrona, tendo uma maior flexibilidade para o controlo de 
atitude e uma melhor adaptabilidade a uma grande variedade de missões. 


O foguetão CZ-3A Chang Zheng-3A (CZ3A-13) com o satélite Beidou-2A momentos antes 
do lançamento às 201 1UTC do dia 13 de Abril de 2007. Imagens: Xinhua. 


No total já foram levadas a cabo 9 lançamentos do CZ-3A, tendo uma taxa de sucesso de 
100%. O primeiro lançamento do CZ-3A teve lugar a 8 de Fevereiro de 1994 (0834UTC) quando o 
veículo CZ3A-1 colocou em órbita os satélites Shi Jian 4 (22996 1994-0104) e Kua Fu 1 (23009 
1994-010B). Todos os lançamentos deste foguetão são realizados a partir do Complexo de 
Lançamentos LC2 do Centro de Lançamento de Satélites de Xichang. 


O Chang Zheng-3A é capaz de colocar uma carga de 7.200 kg numa órbita terrestre baixa a 
200 km de altitude e com uma inclinação de 28,5º em relação ao equador terrestre, ou então uma 
carga de 2.600 kg para uma órbita de transferência para a órbita geossíncrona com um apogeu 
inicial de 40.000 km de altitude. O lançador desenvolve uma força de 302.000 kgf no lançamento, 
tendo uma massa total de 241.000 kg. O seu diâmetro é de 3,35 metros e o seu comprimento é de 
52,5 metros. 


O primeiro estágio do CZ-3A, L-180, tem um peso bruto de 179000 kg e um peso de 9000 
kg sem combustível. No lançamento desenvolve uma força de 332952 kgf (vácuo), tendo um Tes de 
189 s, um Tes-nm de 259 s e um Tq de 155 s. O seu comprimento é de 23,08 metros, tendo um 


diâmetro de 3,35 metros e uma envergadura de 7,0 metros. Está equipado com quatro motores YF-20B que consomem 


N,0,/UDMH. 


O segundo estágio, denominado L-35, tem um peso bruto de 33600 kg, pesando 4000 kg sem combustível. No 
lançamento desenvolve uma força de 84739 kgf (vácuo), tendo um Ies de 297 s, um Tes-nm de 260 s e um Tq de 110 s. O seu 
comprimento é de 11,53 metros e tem um diâmetro de 3,35 metros. Está equipado com um motor YF-25/23 que consome 
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N,04,/UDMH. Finalmente o terceiro estágio, denominado H-18, tem um peso bruto de 21000 kg, pesando 2800 kg sem 
combustível. No lançamento desenvolve uma força de 16000 kgf (vácuo), tendo um les de 440 s e um Tq de 470 s. O seu 
comprimento é de 12,38 metros e tem um diâmetro de 3,00 metros. Está equipado com dois motores YF-75 que consomem 
LOX/LH,. 


Quando o CZ-3A Chang Zheng-3A realizou três lançamentos consecutivos com sucesso foi colocado no mercado 
internacional do lançamento de satélites. O CZ-3A Chang Zheng-3A é construído pela Corporação Industrial Grande Muralha da 
China. A tabela seguinte mostra os últimos lançamentos levados a cabo com o foguetão CZ-3A Chang Zheng-3A. 


sc ao 
READER 
a e 
Ra, 


Os últimos dez lançamentos levados a cabo pelo foguetão CZ-3A Chang Zheng-3A. Todos os lançamentos tiveram lugar 
desde o Centro de Lançamento de Satélites de Xichang, Plataforma LC2. Tabela: Rui C. Barbosa. 





Lançamento do Beidou-2A 


Quando a 2 de Fevereiro de 2007 a China colocava em órbita um novo 
satélite de navegação, surgia a dúvida de se determinar se este novo satélite 
era um veículo experimental ou o primeiro veículo operacional da rede 
Compasso. Apesar de o lançamento ter então corrido sem qualquer 
problema, o satélite teve dificuldade em atingir a sua órbita defimtiva. 
Finalmente em Abril de 2007 as autoridades chinesas confirmavam que o 
satélite se encontrava já operacional. Com o lançamento do quinto satélite 
da rede Compasso a 13 de Abril de 2007, tornou-se evidente que o satélite 
lançado em Fevereiro era o quarto veículo experimental e o novo satélite 
ocuparia uma posição em órbita distinta dos quatro satélites anteriores. 


O lançamento do Beidou-2A ocorre às 2011UTC do dia 13 de 
Abril com o foguetão CZ-3A Chang Zheng-3A (CZ34-13) a colocar o 
satélite numa órbita inicial com um perigeu a 196 km de altitude, apogeu a 
21525 km de altitude, inclinação orbital de 55,03º e período orbital de 
375,41 minutos. Ao ser lançado para uma órbita terrestre de altitude média 
tornou-se assim evidente que o novo satélite (também designado Beidou- 
M1, Beidou-1M ou Compass-1M) pertence ao conjunto de veículos que irá 
constituir o sistema de navegação por satélite chinês. 


A 18 de Abril o satélite havia elevado o seu perigeu orbital para os 
21510 km de altitude, tendo um apogeu a 21537 km de altitude, uma 
inclinação orbital de 55,26º e período orbital de 773,05 minutos. Nesta 
altura, e segundo as autoridades chinesas citadas pela agência Xinhua, o 
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satélite encontrava-se já operacional após a realização da última manobra orbital que colocaria o veículo com um perigeu a 
21519 km de altitude, tendo um apogeu a 21545 km de altitude, uma inclinação orbital de 55,26º e período orbital de 773,39 
minutos. Todas as manobras do Beidou-2A foram levadas a cabo a partir do Centro de Controlo de satélites de X1an. 


ne 


E a pH 


No 
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Carga Múltipla Em Órbita: o regresso do Dnepr-1 


A empresa russa ISC Kosmotras foi criada em 1997 com o objectivo de desenvolver e levar a cabo a utilização operacional do 
sistema de lançamentos espaciais Dnepr baseado na tecnologia do míssil balístico Intercontinental SS-18, eliminado de acordo 
com o tratado de redução de armamentos nucleares START. Desde o início das suas operações a ISC Kosmotras levou a cabo 
sete lançamentos orbitais com o último dos quais a ter lugar a 17 de Abril de 2007 e colocando em órbita 14 satélites 
provenientes de vários países. Porém, foram já as oito missões do Dnepr-1 e a oitava missão só surge após um longo processo de 
inquérito às causas do acidente de 26 de Julho de 2006 que resultou na perda de 18 pequenos satélites. 


O foguetão Dnepr 


A resposta soviética ao sistema anti-missil americano surgiu com o míssil balístico Intercontinental R-36M2, 
também conhecido como SS-18 Satan (ou 15418). O míssil também era conhecido com o nome Voevoda 
(que significa líder de um exército, numa óbvia referência ao seu papel). No entanto o R-36M2 foi colocado 
em serviço num número limitado de unidades devido ao final da Guerra-Fria. 


Desenvolvimento do R-36M2 


Em Julho de 1979 são emitidas as especificações técnicas e tácticas para um míssil balístico Intercontinental 
de quarta geração com o objectivo de substituir o míssil R-36MUTTKh e que fosse capaz de derrotar o futuro 
escudo de defesa espacial americano. Em Junho de 1982 o projecto encontrava-se pronto e apresentava 
motores melhorados e mais resistentes a ataques nucleares. O projecto para o novo motor RD-274 era 
finalizado em Dezembro de 1982 e o desenvolvimento do motor é concluído em Maio de 1985, sendo o 
desenho transferido para a Yuzhnoye para futura produção. 


O decreto formal que autoriza o desenvolvimento do míssil é emitido a 9 de Agosto de 1983 e nele se 
inclui o motor RD-0255 do estágio superior e os quatro motores vernier do segundo estágio. O míssil teria um 
novo sistema de lançamento a gás frio e os ensaios do veículo contendo o sistema de lançamento de múltiplas 
ogivas 15F173 teve início a 23 de Março de 1986. 


O primeiro lançamento foi um desastre total quando o sistema de lançamento a gás foi activado e o 
resto da sequência de lançamento falhou, resultando na explosão do míssil no silo de lançamento. A explosão 
fez com que a cobertura com um peso de 100.000 kg fosse projectada no ar e criando uma enorme cratera no 
Complexo de Lançamento LC101 em Baikonur. Foi impossível executar qualquer trabalho de reparação no 
silo. 








Em Maio de 1986 foi decidido que o sistema de transporte de uma única ogiva 15F175, de fabrico 
russo, fosse utilizado em vez do sistema 15F173 que era de origem ucraniana. Os testes com o sistema 177F173 
foram finalizados em Março de 1988 enquanto que os testes do sistema 177F175 foram iniciados em Abril de 
1988 e finalizados em Setembro de 1989. Finalmente a 11 de Agosto de 1988 o míssil R-36M2 e o sistema de 
lançamento 17F173 foram aceites para serviço, enquanto que o sistema 17F175 era aceite a 23 de Agosto de 
1990. 


= fg 


O R-36M2 utilizava um sistema de consumo de propolente que minimizava os resíduos, 
proporcionando um impulso total de 8.800 kg (igualando o míssil americano Peacekeeper). A versão equipada 
com ogivas múltiplas poderia transportar até 36 ogivas com alvos distintos, apesar de somente haver sido 
planeado utilizar 10 ogivas em serviço. As ogivas eram colocadas numa estrutura especial formando dois 
“círculos de morte”. O módulo de pós-propulsão possuía quatro câmaras orientáveis que funcionavam de 
forma continua durante a separação das ogivas. 


O míssil possuía também um novo conjunto de contra medidas que eram consideradas mais 
adequadas para enfrentar o sistema anti-missil americano. O seu sistema de orientação era inercial e era 
resistente às radiações nucleares ou aos feixes de partículas, podendo ser lançado mesmo após a ocorrência de 
deflagrações nucleares nas proximidades dos silos. O sistema de orientação estava equipado com sensores 
para detectar raios gama e fluxões de neutrões, manobrando o veículo durante a ascensão e afastando-o das 
explosões nucleares. Todo o veículo encontrava-se protegido por um escudo resistente ao calor, explosões ou raios laser. 





No total foram construídos 190 mísseis R-36M2, com a Yuzhnoye a desenvolver programas de melhoria dos veículos de 
forma a prolongar a sua vida útil. No entanto o R-36M2 deveria ser eliminado de acordo com os tratados de redução de armas 
nucleares START-2. Em 1992 foi dado início à substituição dos R-36M2 pelos mísseis Topol-M e por volta de 1998 somente 
existiam 58 silos equipados com os velhos mísseis. 


A Rússia viu-se assim com um excedente de 150 unidades de R-36M2 que deveriam ser destruídos até 2007, porém foi 
decidido transformar os mísseis no lançador orbital Dnepr. 
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Durante os anos 90 uma variedade de versões civis dos mísseis R-36M e R-36M2 foram apresentados como lançadores 
orbitais comerciais. Estes lançadores utilizavam versões civis dos módulos de transporte de ogivas permitindo o lançamento de 
múltiplos satélites. Os mísseis que seriam utilizados sem qualquer modificação foram apresentados como RS-20K Konversaya. 


A versão Dnepr apresentava modificações nos mísseis incluindo a conversão do veículo num lançador a oxigénio 
líquido e querosene que utilizava uma plataforma de lançamento em lugar de um silo subterrâneo. Ao contrário do que se 
pensava o interesse comercial neste tipo de lançadores orbitais foi muito reduzido e a designação Dnepr acabou por ser aplicada a 
todos os veículos descendentes do R-36M2 lançados a partir de silos em Baikonur. 


O Dnepr tem um peso de 211.000 kg, sendo capaz de transportar uma carga de 4.500 kg para uma órbita a 200 km de 
altitude com uma inclinação de 46,2º em relação ao equador terrestre, ou então uma carga de 3.200 kg para uma órbita a 390 km 
de altitude com uma inclinação de 51,6º. Tem um comprimento de 42,30 metros e um diâmetro de 3,00 metros, tendo uma 
envergadura de 3,05 metros. 


O veículo utiliza propolentes armazenáveis N204 / UDMH nos três estágios, estando o primeiro estágio equipado com 
um motor RD-274 e o segundo estágio equipado com um motor RD-0225. 


O Dnepr é capaz de colocar as suas cargas em órbita com uma precisão de +/- 4,0 km no que diz respeito à altitude 
orbital e +/- 0,04º no que diz respeito à inclinação orbital, podendo ser lançado para inclinações orbitais de 50,5º; 64,5º; 87,3º e 
98,0º. A sua fiabilidade actual é de 97%. Este lançador pode ser referido com uma variedade de nomes nomeadamente: RS-20K, 
Ikar e 15A18M2. 


O Dnepr é ejectado por meio de pressão a gás a partir do seu silo subterrâneo com o motor do primeiro estágio a entrar 
em ignição após o míssil abandonar o silo. 


O módulo orbital do foguetão 15A18 Dnepr-l contendo a carga múltipla de satélites para este lançamento é colocado num 
veículo de transporte que a levará até ao silo de lançamento no Complexo LC109 do Cosmódromo GIK-5 Baikonur. Imagem: 
Roskosmos. 
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O | 15-Abr-98 | GIK:S Baikonur 
1999-021 21-Abr-99 GIK-5 Baikonur UosSat-12 (25693 1999-0214) 


Saudisat-1A (26545 00-0574) 
Megsat-1 (26546 00-057B) 
2000-057 | 26-Set-00 GIK-5 Baikonur Unisat (25547 00-057C) 
Tiungsat-1 (26548 00-057D) 
Saudisat-1B (26549 00-057E) 
UniSat-2 (27605 02-058A 
LatinSat-1 (27606 02-058B) 
LatinSat-2 (27607 02-058C) 
2002-058 20-Dez-02 GIK-5 Baikonur SaudiSat-1C (27608 02-058D) 
Rubin-2 (27609 02-058E) 
2001 Trailblazer (27610 02-058F) 
DEMETER (28368 2004-025C) 
SaudiComsat-1 (28369 2004-025D) 
SaudiComsat-2 (28370 2004-025E) 
Saudisat-2 (28371 2004-025F) 
APUASDES | AAmBINNRIS RR Aprizesat-1 'LatinSat-C' (28372 2004-025G) 
Aprizesat-2 'LatinSat-D' (28366 2004-0254) 
AMSAT-OSCAR 51 (28375 2004-025K) 
UniSat-3 (28373 2004-025H) 





wo ] 22-Dez-04 Dombarovskiy Teste 
; Kirari 'OICETS! (28809 2005-0314) 
2005-031 23-Ago-05 GIK-5 Baikonur Reimei INDEX! (28810 2005-031B) 
2006-029 12-Jul-06 Dombarovskiy Genesis Pathfinder-1 (29252 2006-0294) 


Belka; Baumanets-1 
Unisat-4; PICPOT 
ION; Sacred 
KUTESat; ICEcube-l 
Rincon; SEDS 
2006-F03 26-Jul-06 GIK-5 Baikonur HAUSat-1; Ncube-l 
Merope; Aerocube-l 
Polysat-2 
Polysat-1 
ICEcube-2 
Voyager; 
Misr-1 'EgyptSat-1' (31117 2007-0124) 
SaudiSat-3 (31118 2007-012B) 
SaudiComsat-3 (31125 2007-0129) 
SaudiComsat-4 (31124 2007-012L) 
SaudiComsat-5 (31124 2007-012H) 
SaudiComsat-6 (31126 2007-012E) 
2007-012 | 17-Abr-07 | GIK-5 Baikonur ni 
PolySat-4 
AeroCube-2 
CSTB- 

MAST (31126 2007-012K) 
PolySat-3 (31128 2007-012M) 
Libertad-1 (31129 2007-012N) 

CAPE-1 (31130 2007-012P) 


Esta tabela mostra os lançamentos orbitais levados a cabo pelo foguetão 15A18 Dnepr-l. Estão também assinalados dois 
lançamentos sub orbitais que estão directamente relacionados com futuros lançamentos deste veículo. O lançamento levado a 








cabo a partir da base de Dombarovskiy a 22 de Dezembro de 2004 serviu para demonstrar o lançamento de um veículo 
Dnepr-1 a partir de um silo subterrâneo. Tabela: Rui C. Barbosa. 
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Uma carga Multipla em órbita 


O foguetão Dnepr-l transportou uma carga composta por vários satélites de diferentes tamanhos, funções e países. DE seguida 
passamos em revista cada um desses veículos. 


Misr-l (EgyptSat-1) 


A carga principal deste lançamento for o satélite egípcio Misr-l, também designado 
EgyptSat-1. Construído pela empresa ucraniana NPO Yuzhnoye o satélite é baseado no 
modelo MS-1TK e tinha uma massa de 100 kg no lançamento. O satélite será utilizado 
pela autoridade nacional egípcia para a detecção remota e ciências espaciais. Este é uma 
agência governamental que tem por função obter e estudar imagens de satélite e é 
especializada na monitorização dos recursos naturais, alterações climáticas e 
monitorização de desastres em larga escala. O trabalho de cooperação na construção do 
Misr-1 entre os especialistas ucranianos e egípcios serviu também como modelo de ensaio 
para a criação de instalações de controlo de satélites e para o melhoramento das estações 
terrestres. O satélite 1rá operar numa órbita sincronizada com o Sol. 


O Misr-l está equipado com câmaras para a obtenção de imagens da superficie 
terrestre, mas no entanto não se sabe a sua resolução pois esta informação não foi 
fornecida pelo governo egípcio. E provável que o Misr-1 venha a ter uma aplicação militar. 


O contrato para a construção do Misr-1 foi atribuído á empresa NPO Yuzhnoye 
em 2001. 





SaudiSat-3 


O satélite SaudiSat-3 tinha uma massa de 35 kg no 
lançamento. Foi construído pelo Instituto de Pesquisa 
Espacial do KACST (King Abdulaziz City for Science & 
Technology) e será utilizado para observação da 
superfície terrestre através de imagens de alta resolução 
obtidas com câmaras fornecidas pelo SUNspace da África 
do Sul. 


SaudiComsat-3, SaudiComsat-4, SaudiComsat-5, 
SaudiComsat-6 e SaudiComsat-7 


Também construídos pelo Instituto de Pesquisa Espacial 
do KACST, os satélites SaudiComsat-3, SaudiComsat-4, 
SaudiComsat-5, SaudiComsat-6 e SaudiComsat-7 fazem 
parte de uma rede de 24 microssatélites para 
armazenamento e envio de mensagens. Quando terminada 
a rede SaudiComsat fará uma cobertura global do planeta. O satélite Saudisat-3 no centro da imagem durante a fase de 
Cada satélite tem uma massa de 12 kg e têm a forma preparação para o lançamento. Imagem: Roskosmos. 

cúbica com 29,5 cm de aresta. 








Os restantes satélites a bordo do Dnepr-1 encontravam-se alojados no interior de dispositivos de transporte e lançamento 
denominados P-POD. Os sistemas P-POD foram desenvolvidos por alunos e professores da CPSU (California Polytechnic State 
University). Nesta missão existiam três P-POD contendo os seguintes satélites CubeSats: 


PolySat-4 Cal Poly CP4 
AeroCube-2 
CSTB-1 'CubeSat TestBed 1' 


PolySat-3 Cal Poly CP3 
Libertad-1 
CAPE-1 'Cajun Advanced Picosat Experiment' 
MAST 'Multi-Application Survivable Tether' - '"Ted-Gadget-Ralph' 
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PolySat-3 Cal Poly CP3 e PolySat-4 Cal Poly CP4 





Os satélites PolySat-3 e Polysat-4 resultam do Cal Poly Picosatellite Project 
(PolySat) fundado em 1999 na Universidade Estatal Politécnica da Califórnia. Este 
projecto envolve uma equipa multidisciplinar de alunos que trabalham no desenho, 
construção, teste, lançamento e operação de pequenos satélites (CubeSat). 


Os dois primeiros satélites desenvolvidos pelo projecto foram destruídos no 
último lançamento do Dnepr-1 a 26 de Julho de 2006. Os satélites servirão para 
validar um modelo que permita a qualificação em voo de uma grande variedade de 
pequenos sensores e dispositivos de controlo de atitude. Os pequenos satélites têm 
uma massa de 1 kg. 


AeroCube-2 


Desenvolvido pela Aerospace Corporation, o AeroCube-2 é um pequeno satélite 
com uma massa de 1 kg. O satélite tem como objectivo levar a cabo ensaios de 
tecnologias para serem aplicadas em futuros satélites do mesmo tipo. 


a o 


faken by AsroCube-?, April 17, 2007 


O satélite PolySat-4 fotografado pelo AeroCube-2 no dia 17 de Abril momentos após a sua separação do P-POD A. 


Imagem: Aerospace Corporation. 
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CSTB-1 'CubeSat TestBed 1' 


O CSTB-1 é um pequeno satélite com uma massa de 1,5 kg construído por uma equipa da Boeing Integrated Defense Systems 
Advanced Systems. O satélite servirá para testar componentes que serão utilizados nos nanossatélites'" da Boeing. 


O CSTB-1 (na imagem em baixo) transporta quatro micro controladores, um sistema de comunicações redundante com 
dois rádios independentes, duas baterias de alta capacidade, uma antena, um sistema de controlo sofisticado que determina a 
atitude do satélite ao utilizar o Sol e sensores de campo magnético, um sistema de controlo simples que utiliza torques 
magnéticos e quadros multifuncionais nos painéis laterais que contêm uma variedade de sensores e sistemas electrónicos. 


MAST 'Multi-Application Survivable Tether' 


O MAST é na verdade constituído por três pequenos satélites 
(denominados Ted, Gadget e Ralph) interligados por um cabo. Esta 
experiência de baixo custo tem por objectivo demonstrar a sobrevivência 
dos cabos espaciais. 


Desenvolvido pela Tethers Unlimited, Inc (TUI) e pelo 
Laboratório de Desenvolvimento de Sistemas Espaciais da Universidade 
de Stanford, o MAST pretende obter dados relativos à degradação em 
órbita dos cabos espaciais devido a detritos orbitais e micro meteoritos. 


A TUI é uma empresa de desenvolvimento e pesquisa 
especializada e tecnologias espaciais avançadas e soluções de 
computação científica. Ao longo dos últimos anos a TUI tem expandido 
a sua área de actuação e experiência para englobar tecnologias 
necessárias para os sistemas dos satélites, arquitecturas de protecção de 
radiação, sensores de sistemas de distribuição e outras tecnologias 
avançadas. 





Os tempos de vida dos actuais cabos de linha única estão 
limitados pelos danos devido a impactos de meteoritos e de detritos orbitais. Os períodos dos tempos de vida prolongam-se por 
várias semanas. Apesar dos tempos de vida destes cabos poderem ser melhorados ao se aumentar o seu diâmetro, isto leva 
necessariamente ao aumento do seu peso. O sistema “Hoytether”, desenvolvido pela TUI, é composto por uma estrutura de 
múltiplas linhas com interligações redundantes 
que conseguem aguentar múltiplos impactos. 


O satélite que se encontrava no meio 
dos três, denominado Gadget, teria como função 
percorrer lentamente toda a extensão do cabo 
obtendo imagens que seriam transmitidas para 
uma estação terrestre para analise por forma a 
se determinar a rapidez com que o cabo era 
danificado devido a impactos ou devido à 
erosão provocada pelo oxigénio atômico e pelos 
raios ultravioletas. 


No lançamento os três satélites 
Lines ocupando um pequeno volume, separando-se 
) ) uma vez em órbita até uma extensão de 1000 
Localized 
Secorndan 
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TES SP O MAST foi criado através de uma 

h. ] combinação de fundos governamentais e 
privados. Por outro lado, o desenvolvimento das 
tecnologias subjacentes ao programa foi 


A figura a) mostra a secção de uma fibra tubular Hoytube; a figura b) é 
uma representação esquemática de uma fibra Hoytether; a figura c) 
mostra a distribuição das cargas em torno de uma linha primária rompida 
sem o colapso da estrutura. Imagem: TUI. 





financiado pela NASA. Os custos de construção 
e dos testes de qualificação dos modelos de voo, 
bem como os custos do lançamento foram 
suportados pelo fundo interno do TUI e de 
investidores privados. 


10 aii Ra 
Definam-se nanossatélites como aqueles veículos com uma massa inferior a 10 kg. 
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Libertad-1 


O satélite Libertad-1 (na imagem ao lado) é o primeiro satélite artificial da 
Colômbia. Foi desenhado e construído por estudantes da Universidad 
Sergio Arbodela, tem uma massa de 0,995 kg e é um cubo com uma aresta 
de 10 cm. 


O Libertad-1 tem como função transmitir sinais comprimidos e 
receber dados de temperaturas. No futuro o Libertad-1 poderá também 
retransmitir sinais de áudio e transmitir imagens digitais obtidas pela sua 
câmara digital. 


CAPE-1 'Cajun Advanced Picosat Experiment' 


O satellite CAPE-1 foi desenvolvido pela Universidade do Luisiana e tem 
como função obter dados e transmitir estes dados para uma estação 
terrestre no Campus Lafayette da universidade. Uma equipa de engenharia 
composta por estudantes da universidade irá levar a cabo experiências e 
fazer a manutenção do satélite enquanto se encontrar em órbita. O satélite 
tem uma massa de 1 kg. 
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Lançamento do Dnepr-1 


Após muita expectativa o primeiro lançamento do Dnepr-1 após o acidente de 26 de Julho de 2006 aconteceu às 0646:35UTC do 
dia 17 de Abril de 2007. O lançamento esteve inicialmente previsto para ter lugar na Primavera de 2005 sendo sucessivamente 
adiado por razões técnicas e posteriormente devido ao desastre de Julho de 2006. Após este acidente o lançamento dos Dnepr-1 
desde o Cosmódromo GIK-5 Baikonur foi proibido pelo governo do Cazaquistão até que fossem tomadas medidas claras para 
evitar um novo acidente. Após vários adiamentos a proibição foi levantada em Janeiro de 2007, dando assim luz verde para o 
regresso do Dnepr-l. 


Os preparativos do satélite Misr-l tiveram início em 15 de Dezembro de 2006 numa altura em que o lançamento estava 
já previsto para ter lugar a 29 de Janeiro de 2007. No entanto a 14 de Janeiro surgia a notícia que o lançamento era adiado sem 
data definida. Esta data era estabelecida novamente a 1 de Fevereiro com a missão agora planeada para 29 de Março. As 
informações sobre a data de lançamento foram sempre sendo alteradas de acordo com as diversas fontes dos agentes envolvidos 
nesta missão. A 26 de Fevereiro a Universidade Estatal Politécnica da Califórnia recebia a informação por parte da empresa 1SC 
Kosmotras que o lançamento teria lugar a 27 de Março. 





A 8 de Março os satélites SaudiSat-3 e os cinco SaudiComsat chegavam ao Cosmódromo GIK-5 Baikonur com os 
preparativos para o lançamento a terem início no dia seguinte. Entretanto os Cubesats chegavam a Baikonur no dia 13 de Março. 
No dia 15 de Março os três P-POD contendo os CubeSats já haviam sido inspeccionados e encontravam-se em condições de 
serem integrados no foguetão lançador. Esta operação teve lugar a 18 de Março. O satélite Misr-1 foi integrado no foguetão 
lançador a 21 de Março e a restante carga colocada na parte inferior do módulo de lançamento. A ogiva de protecção dos satélites 
foi colocada na noite do dia 21. Na manha do dia 22 de Março o módulo de lançamento foi transportado desde o edifício de 
integração e montagem localizado na Área 31 para o edifício de integração do foguetão lançador. 


A ISC Kosmotras pode utilizar diferentes áreas em Baikonur para a preparação dos satélites a lançar no 154118 Dnepr- 
1. Dependendo dos requerimentos para o processamento dos diferentes satélites, do seu peso, características dimensionais e 
custos operacionais, a ISC Kosmotras proporciona os edifícios de integração e montagem (MIK) localizados na Área 42 ou na 
Área 31. Se o peso e dimensões dos satélites não permitem a utilização do MIK na Área 42 ou então se é necessário o 
abastecimento do satélite durante o processo de preparação, a ISC Kosmotras utiliza somente a Área 31. 
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A 26 de Março o lançamento era mais uma vez adiado devido a problemas técnicos com o terceiro estágio do foguetão 
15418 Dnepr-1, nomeadamente com problemas nos sistemas de cabos de comunicação entre o terceiro estágio e o módulo 
orbital contendo a carga do lançador. Para a substituição dos cabos e recarga das baterias, o módulo orbital foi removido do silo 
de lançamento no Complexo de Lançamento LC 109/95 e transportado de volta ao MIK da Área 31. Este problema foi detectado 
durante os testes eléctricos levados a cabo após a integração no terceiro estágio. O lançamento era então agendado para 17 de 
Abril. 


Todos os problemas com o lançador foram corrigidos e o lançamento acabou por decorrer sem qualquer problema 
(imagens do lançamento a seguir e imagens da preparação da ogiva do lançador cedidas pela Roskosmos). A separação dos 
satélites no P-POD A teve lugar ás 0702:04UTC a uma altitude de 664,3 km. Nesta altura o lançador encontrava-se a viajar a 
uma velocidade de 7,6 m/s. Os três satélites ficaram colocados numa órbita inicial com um perigeu a 660,6 km de altitude, 
apogeu a 772,1 km de altitude e período orbital de 99,1 minutos. A separação do satélite MAST no P-POD C ocorreu às 0702:05 
a uma altitude de 664,3 km. O MAST ficou colocado numa órbita inicial com perigeu a 660,0 km de altitude, apogeu a 779,7 km 
de altitude e período orbital de 99,2 minutos. Finalmente a separação dos satélites no P-POD B ocorreu às 0702:06UTC a uma 
altitude de 664,2 km. Os três satélites que foram transportados neste P-POD ficaram colocados numa órbita inicial com um 
perigeu a 659,5 km de altitude, apogeu a 787,5 km de altitude e período orbital de 99,3 minutos. 


A 11 de Maio surgia a notícia de que os três componentes do satélite MAST não se haviam separado como pretendido. 
O elemento que deveria estender o cabo, o satélite Ted, havia-se separado com sucesso do elemento central Gadget, mas um 
problema no sistema de segurança impediu que o Ted tivesse a força suficiente para puxar o resto do cabo que somente se terá 
estendido por poucos metros logrando assim a realização da experiência. 
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Astro-rivelatore Gamma a Immagini LEggero 


Índia no clube comercial do espaço 


Mostrando a fiabilidade do seu foguetão lançador PSLV, a Índia juntou-se ao clube comercial do espaço ao colocar pela primeira 
vez em órbita um satélite astronômico italiano através de um acordo comercial. 


O AGILE (Astrorivelatore Gamma a Immagini Leggero) 


O satélite AGILE tem como missão a detecção simultânea dos raios- 
x de extrema intensidade e da radiação cósmica de raios gama nas 
bandas de energia entre os 15 keV /60 keV e 30 MeV/50 GevV. 


A missão do AGILE é financiada e dirigida pela Agência 
Espacial Italiana ASI com a participação programática e cooperação 
científica por parte do Instituto Italiano da Astrofísica (INAF), do 
Instituto de Física Nuclear italiano (INFN), do Conselho de Pesquisa 
Italiano (CNR) e de várias universidades e centros de pesquisa. O 
satélite foi construído pela Carlo Gavazzi Space e tem uma massa 
de 352 kg sendo baseado na plataforma MITA. Outras empresas que 
colaboraram no desenho e construção do satélite foram a Oerlikon- 
Contraves (OCND, a Alcatel. Alenia Space Italia (AAS-I Laben), a 
Telespazio, a Galileo Avionica, a Intecs e a Mipot. 





A plataforma MITA foi desenvolvida pela Carlo Gavazzi 
Space e pela Oerlikon-Contraves sendo modificada para poder 
cumprir os requisitos da missão do AGILE. A plataforma 
proporciona uma estabilização espacial de atitude nos três eixos, 
tendo uma precisão intrínseca na sua orientação de 1º e uma 
capacidade de reorientação de entre 12 horas a 24 horas. Dois 
sensores estelares garantem a reorientação da sua atitude em 2 
minutos de arco. Duas antenas em banda-S transmitem os dados 
científicos com uma velocidade de transmissão de 500 kbit/s. Um 
transceptor a bordo pode transmitir coordenadas GRB em 1 minutos 
a 3 minutos. 


Os painéis solares do satélite estão equipados com células 
solares de GaAs de alta eficiência e tripla junção e proporcionam 
400 W de energia. Os painéis solares foram fabricados pela 
Oerlikon-Contraves e pela Galileo Avionica. 





A plataforma científica do AGILE foi desenhada e construída pela Carlo Gavazzi Space e pela Oerlikon-Contraves. 


O AGILE fo1 integrado e testado pela Carlo Gavazzi Space e pelos seus parceiros comerciais e científicos. 
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Os objectivos científicos do AGILE incluem o estudo do núcleo activo das galáxias e conjuntos de galáxias, o estudo e análise 
das emissões de raios gama, o estudo dos pulsares, o estudo e identificação de fontes de raios gama desconhecidas, o estudo dos 
buracos negros galácticos, microquasares e estrelas de neutrões de acreção, os restos de supernovas, o estudo das fontes de TeV, 


o estudo das emissões difusas de raios 
gama, o estudo do buraco negro massivo no 
centro da Via Láctea e o estudo da Física 
Fundamental. 


Para levar a cabo estes estudos os 
desenhadores do AGILE apostaram num 
desenho compacto mas capaz de transportar 
três detectores altamente sofisticados. Os 
detectores activos estão envoltos num 
escudo plástico segmentado para impedir 
interferências. No topo do satélite encontra- 
se um detector de raios-x que e sensível 
entre os 15 keV e os 60 keV. No centro 
encontra-se o Silicon Tracker, um detector 
capaz de analisar a banda de energia entre 
os 30 MeV e os 50 GeV. Na parte inferior 
está o Mini-Calorimeter sensível na banda 
de energias entre os 0,4 MeV e os 100 
MevV. 


Os instrumentos do  AGILE 
constituem o telescópio de raios gama mais 





compacto alguma vez desenvolvido, tendo como objectivo obter dados simultâneos provenientes de fontes de raios-x e raios 
gama. Este instrumento é o resultado de uma colaboração entre a equipa científica do AGILE, a AAS-I Laben, a OCI e a Mipot. 


ORBCOMM. 


e > E e 
à AGILE Mission Operations Center (Fucino) 
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Os dados científicos obtidos pelo AGILE são transmitidos para a estação terrestre da ASI em Malindi, 
Quénia. Os dados serão então transmitidos para o Centro de Operações da Missão em Fucino, Itália, e 
depois para o Centro de Dados Científicos em Frascati, Itália. Imagem: ASI 
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Polar Satellite Launch Vehicle 





Uma vista panorâmica do Centro Espacial Satish 


Dawan SHAR na Ilha de Sriharikota. Imagem: ISRO. 





O foguetão PSLV foi desenhado e desenvolvido pelo ISRO para 
colocar em órbita polar sincronizada com o Sol, satélites com um 
peso máximo de 1000 kg da classe IRS. Segundo dados fornecidos 
pelo ISRO, desde o seu primeiro voo em Outubro de 1994 a 
capacidade do PSLV foi aumentada de 850 kg para os actuais 1400 
kg para uma órbita sincronizada com o Sol a 820 km de altitude. O 
lançador demonstrou também uma capacidade múltipla no 
lançamento de diferentes satélites. 


A melhoria das capacidades do PSLV foi conseguida 
através de vários meios: aumento da capacidade de carga de 
propolente no primeiro, segundo e quarto; melhoria na performance 
do motor do terceiro estágio ao se optimizar o motor e a carga de 
combustível; e introdução de um adaptador de carga de material 
compósito carbónico. A sequência de ignição dos propulsores 
laterais foi também alterada. Anteriormente dois dos propulsores 
entravam em ignição na plataforma de lançamento e os restantes 
quatro entravam em ignição com o veículo já em voo. Esta 
sequência foi alterada, entrando em ignição no solo quatro 
propulsores e os restantes dois entram em ignição com o veículo já 
em voo. 


Na sua presente configuração o PSLV tem uma altura de 44,4 


metros, um diâmetro base de 2,8 metros e um peso de 294000 kg. O 
PSLV é um lançador a quatro estágios, sendo o segundo e o quarto 
estágios a combustível líquido e os restantes a combustível sólido. O 
PSLV é capaz de colocar 37700 kg numa órbita terrestre baixa a 200 


km de altitude com uma inclinação de 49,5º em relação ao equador terrestre ou então 800 kg numa órbita de transferência para a 


órbita geossincrona. 


O primeiro estágio PS-1 é um dos maiores estágios a 
combustível sólido actualmente existente, transportando 138000 
kg de HTPB (Hydroxyl Terminated Poly Butadiene). Tem um 
peso bruto de 168200 kg e desenvolve uma força de 495590 kgf 
no lançamento, tendo um Tes de 269 s (Ies-nm de 237 s) e um Tq 
de 105 s. O seu comprimento total é de 20,3 metros e o seu 
diâmetro é de 2,8 metros. Em torno do primeiro estágio estão 
colocados seis propulsores de combustível sólido. Destes seis 
propulsores, quatro entram em ignição no momento T=0, 
aumentando a força inicial do primeiro estágio. Cada propulsor 
transporta 9000 kg de HTPB, tendo um peso bruto de 10930 kg 
e um peso de 2010 kg sem combustível. Têm um comprimento 
de 10,0 metros, um diâmetro de 1,0 metros e desenvolve, cada 
propulsor, uma força de 51251 kgf no lançamento, com um Tes 


de 262 s (Tes-nm de 229 s) e um Tq de 44 s. 


O segundo estágio PS-2 emprega o motor Vikas, 
desenvolvido pela Índia, e transporta 40000 kg de UDMH e 
N,O4. Tem um comprimento de 12,8 metros, um diâmetro de 2,8 
metros e é capaz de desenvolver 73931 kgf no lançamento, 
tendo um les de 293 s e um Tq de 147 s. Este segundo estágio 
tem um peso bruto de 45800 kg e um peso de 5300 kg sem 


combustível. 


O terceiro estágio PS-3 utiliza combustível sólido. Tem 
um comprimento de 3,6 metros e um diâmetro de 2,0 metros, 
sendo capaz de desenvolver 33519 kgf no lançamento, tendo um 
les de 294 s e um Tq de 109 s. Tem um peso bruto de 8400 kg, 
pesando 1100 kg sem combustível. O compartimento do motor é 


fabricado à base de fibra de poliaramida. 
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O quarto estágio PS-4 utiliza dois motores de combustível líquido que consomem MMH (Mono Metil Hidrazina) e 
MON (Mixed Oxides of Nitrogen). Tem um comprimento de 2,9 metros e um diâmetro de 2,8 metros, atingindo uma envergadura 
de 2,0 metros e sendo capaz de desenvolver 1428 kgf no lançamento (les de 308 s; Tg de 515 s). Tem um peso bruto de 2920 kg, 
pesando 920 kg sem combustível. 


A ogiva de protecção dos satélites tem um diâmetro base de 3,2 metros. 


O primeiro lançamento do PSLV (PSLV-D1) teve lugar a 20 de Setembro de 1993 (0512UTC) e acabou num fracasso 
(1993-F03), falhando a colocação em órbita do satélite IRS-1E. A primeira missão com sucesso teve lugar a 15 de Outubro de 
1994 (0505UTC) quando o foguetão PSLV-D2 colocou em órbita o satélite IRS-P2 (23323 1994-0684). 


Com esta missão, o PSLV já realizou 9 missões das quais somente uma fracassou, tendo assim uma taxa de sucesso de 
87,89%. Todos os lançamentos do PSLV são realizados a partir do Centro Espacial de Satish Dawan SC-SHAR, localizado na 
Ilha de Sriharikota. 


A ogiva de protecção da carga tem 
um diâmetro de 3,2 metros. 


O PSLV utiliza um grande número 
de sistemas auxiliares para a separação dos 
estágios, separação da ogiva de protecção, 
etc. Estes sistemas estão divididos pelos 
diferentes estágios: 


e 1º Estágio: sistema SITVOC 
(Secondary | Injection Thrust 
Vector Control) para controlo de 
translação, e motores de reacção 
para controlo da rotação; 


e 2º Estágio: movimentação do 
motor para controlo de translação 
e motor de controlo da rotação; 





e 3º Estágio: escape  (tubeira) 
flexível para controlo de translação e sistema de controlo de reacção PS-4 para controlo da rotação; 


e 4º Estágio: movimentação do motor para controlo de translação e sistema de controlo de reacção reactivável para 
controlo de atitude. 


O sistema de navegação inercial localizado no 
compartimento de equipamento no topo do quarto estágio guia 
o lançador desde o seu lançamento até à injecção do satélite 
em órbita. O veículo possui instrumentação para monitorizar a 
sua performance durante o voo. O sistema de detecção fornece 
informação em tempo real sobre o desempenho do veículo 
permitindo uma segurança do voo e permite a determinação da 
órbita preliminar na qual o satélite é colocado. 


O PSLV-C8 representou uma ligeira modificação do 
PSLV normal. Devido à especificidade da carga foi utilizado o 
modelo PSLV-CA no qual só são utilizados dois pequenos 
propulsores laterais de combustível sólido. 


O PSLV foi desenvolvido no Centro Espacial Vikram 
Sarabhai, Thiruvananthapuram. O sistema de inércia foi 
desenvolvido pela unidade IISU (ISRO Inertial Systems Unit), 
localizado também em Thiruvananthapuram. O Centro de 
Sistemas de Propulsão Líquida desenvolveu os estágios de 
propulsão líquida bem como os sistemas de controlo de 
reacção. O Centro Espacial Satish Dawan, SHAR, processa os 
motores de combustível sólido e leva a cabo as operações do 
lançamento. 
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Oceansat-1/IRS-P4 (99-29A/25756) 
PSLV-C2 26-Mai-99 Kitsat-3 (99-29B/25757) 
DLR-Tubsat-C (99-29C/25758) 
TES (01-0494/26957) 
PSLV-C3 22-Out-01 PROBA (01-049B/26958) 
BIRD-1 (01-049C/26959) 


PSLV-C4 12-Set-02 10:24:00 MetSat-1 (27525/01-043A) 
PSLV-C5 17-Out-03 4:52:08 ResourceSat-1 TRS-P6' (28050/2003-046A) 
| = CartoSat-1 (28649 2005-0174) 
ROMEO Print RENO Hamsat VU-Sat” (28650 2005-017B) 
CartoSat-2 (29709 2007-0014) 
SER-1 (29710 2007-001B) 


Lapan-Tubsat (29711 2007-001C) 
Pehuensat-1 (29712 2007-001D) 


o Agile (31135 2007-0134) 
PSLV-C$ / PSLV-CA 23-Abr-07 10:00:00 CEEE 


Esta tabela indica os últimos 10 lançamentos levados a cabo utilizando o foguetão PSLV. Todos os lançamentos são levados 
a cabo a partir do Centro Espacial Satish Dawan SHAR na Ilha de Sriharikota. Tabela: Rui C. Barbosa 


PSLV-C7 10-Jan-07 
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Lançamento da missão PSLV-C8 e do satélite AGILE 


O jornal Times of India”' anunciava a 2 de Outubro de 2004 que a ISRO iria levar a cabo o lançamento do satélite italiano 
AGILE naquela que seria a primeira missão comercial do lançador PSLV. O lançamento do AGILE estava então previsto para ter 
lugar em 2005 mas seria adiado para princípios de 2006". O lançamento do AGILE era contratado através da Corporação Antrix, 
que é o braço comercial da ISRO e que comercializa as capacidades indianas ao nível dos seus satélites e lançadores. O 
lançamento do AGILE foi atribuído à Corporação Antrix por uma empresa alemã encarregue de encontrar no mercado 
internacional um lançador para o satélite italiano. No início de 2006 o lançamento estava agendado para o período entre Abril e 
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O lançamento foi sendo constantemente adiado devido a diversos factores técnicos e de calendarização, e devido à 
demora na preparação do satélite AGILE. Com o sucesso do lançamento do PSLV-C7 a 10 de Janeiro de 2007, a agência 
espacial indiana indicava que o próximo lançamento do PSLV teria lugar na terceira semana de Abril de 2007 e iria colocar em 
órbita o satélite AGILE e que este seria acompanhado por uma carga indiana que iria permanecer fixa no último estágio do 
foguetão lançador. Esta carga era um pequeno módulo de sistemas aviónicos avançados AAM (Advanced Avionics Module) que 
ia levar a cabo vários testes para validar os seus sistemas e podendo ser assim integradas em futuros satélites ou lançadores 
indianos tais como o GSLV e GSLV-Mark HI. Entre os sistemas a serem testados encontra-se uma nova geração de computador, 
um circuito integrado de aplicação específica, dois sistemas de navegação inercial avançados e um outro sistema de navegação 
auxiliado por GPS. O AAM fo1 construído pelo Centro Espacial Vikram Sarabhati. 


A contagem decrescente de 48 horas decorreu sem qualquer problema e o lançamento teve lugar às 1000UTC do dia 23 
de Abril. A separação do primeiro estágio ocorre às 1001:52UTC (altitude de 49,83 km) ao mesmo tempo que ocorria a ignição 
do segundo estágio (altitude de 50,01 km). A separação da ogiva de protecção ocorre às 1003:22UTC (115,6 km de altitude) e o 
final da queima do segundo estágio tem lugar às 1004:20UTC a uma altitude de 145,32 km, separando-se às 1004:23UTC 
quando já se encontrava a 146,94 km de altitude. A ignição do terceiro estágio tem lugar às 1004:24UTC (altitude de 147,57 km) 


! http://timesofindia.indiatimes.com/cms.dll/html/uncomp/articleshow?msid=871288, acedido a 3 de Outubro de 2004. 
e http://timesofindia.indiatimes.com/articleshow/1033640.cms, acedido a 26 de Fevereiro de 2005. 

ES http://www. indiadaily.com/editorial/6184.asp, acedido a 2 de Janeiro de 2006. 

o http://sify.com/news/fullstory.php?1id=14112044, acedido a 2 de Janeiro de 2006. 
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e termina às 1006:30UTC a uma altitude de 200,11 km. A separação do terceiro estágio ocorre a uma altitude de 280,29 km às 
1008:43UTC. A ignição do quarto e último estágio ocorre às 1017:15UTC quando o veículo já se encontra a 504,73 km de 


altitude. O final da queima do quarto estágio decorre sem qualquer problema e termina às 1022:13UTC a uma altitude de 550,03 
km. 


A separação do AGILE tem lugar às 1022:54UTC a uma altitude de 550,05 km. O satélite acabou por ficar numa órbita 


com um perigeu a 523 km de altitude, apogeu a 553 km de altitude, inclinação orbital de 2,47º e período orbital de 95,40 
minutos. 


Após o seu lançamento o AGILE iniciou uma fase de comissionamento a 24 de Abril atingindo a sua atitude operacional 


a 29 de Abril. No dia 2 de Maio os instrumentos do observatório foram activados e verificados com todos os testes funcionais a 
proporcionar resultados nominais. 


O último estágio do PSLV-C8 contendo a carga AAM ficou colocado numa órbita com um perigeu a 531 km de 
altitude, apogeu a 551 km de altitude, inclinação orbital de 2,51º e período orbital de 95,46 minutos. 
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NFIRE, um satélite para testar tecnologias de defesa 


A 5 de Outubro de 2003 a OSC (Orbital Sciences Corporation) anunciava que a Força Aérea dos Estados Unidos havia 
encomendado dois lançadores Minotaur ao abrigo do contrato OSP-2 (Orbital/Suborbital Program-2), um contrato de 10 anos 
que havia sido atribuído à OSC no início daquele ano. Naquela altura a OSC afirmava que no seu manifesto de lançamentos 
encontrava-se previsto para Junho de 2004 a 
colocação em órbita do satélite NFIRE. O 
lançamento do NFIRE foi afectado por 
sucessivos adiamentos e no final de 2004 estava 
previsto que o satélite só fosse lançado em 
princípios de 2006. 


O NFIRE (Near Field Infrared 
Experiment) 


O satélite NFIRE foi desenvolvido pela General 
Dymanics C4 Systems para o Laboratório de 
Pesquisas da Força Aérea dos Estados Unidos e 
para a MDS (Missile Defense Agency). Baseado 
na plataforma SA-200B, o satélite tinha uma 
massa de 494 kg no lançamento. O seu principal 
objectivo é o de observar os gases de combustão 
libertados pelos mísseis balísticos 
intercontinentairs durante a fase inicial do 
lançamento. O satélite recolhe informação e 
características sobre os gases emitidos pelos mísseis e outros corpos fora da atmosfera, analisando as características dos fundos 
espaciais e do horizonte terrestre. 





O NFIE é um componente chave do programa de pesquisa KEBP (Kinetic Energy Boost Phase) que foi iniciado com 
um estudo da intercepção dos mísseis balísticos intercontinentais (ICBM) na fase de propulsão. Patrocinado pela Missile Defence 
Agency (MDA), o NFIRE irá assim obter dados em alta resolução da fenomenologia que irá auxiliar no desenvolvimento de 
sistemas de intercepção dos ICBM na fase de propulsão. O 
NFIRE irá também determinar a fiabilidade de um sistema de 
comunicação por laser para aplicações em mísseis de defesa. 


O NFIRE é composto por um satélite em órbita terrestre 
baixa com um sensor TSP (Track Sensor Payload) a bordo e um 
terminal TESAT LCT (Laser Communications Terminal), 
juntamente com dois centros de operações terrestres MOC 
(Mission Operations Centers). A empresa General Dynamics foi 
responsável pela integração do sistema e é também responsável 
pelo desenho e fabrico do modelo do satélite (bus), pelos testes 
ambientais, integração da carga, configuração dos MOC e apoio 
as operações em órbita durante um ano. A empresa também 
lidera as equipas MATPT (Mission Asurance Integrated Product 
Team) e SEIPT (Systems Engineering Integrated Product Team). 


O desenho do NFIRE é derivado de vários programas 
anteriores da General Dynamics, incluindo o MSTI (Miniature 
Sensor Technology Integration), o RHESSI (Reuven Ramary 
High Energy Solar Spectroscopic Imager), Coriolis e o Swift. 
As melhorias levadas a cabo incluem a utilização de uma 
arquitectura cPCI para C&DH em relação a desenhos VMR 
anteriores, permitindo a utilização do processador RAD750 de 
alta performance. 


O sensor TSP deriva de um sensor a bordo do MSTTI-3 
com a adição de um sensor LWIR (Long-Wave Infrared) e uma 
capacidade de detecção melhorada. A carga LCT proporciona 
uma ligação de dados óptica coerente de alta velocidade com o 
solo ou com outro satélite. 
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No lançamento o satélite tem um comprimento de 2,65 metros e um diâmetro de 1,31 metros. A sua massa no 
lançamento foi de 494 kg, sendo 114 kg de hidrazina, 248 kg representam a massa do satélite e 132 kg a massa da carga 
transportada. O satélite transporta um paimmel solar de GaAs montado no corpo do veículo. 


O NFIRE tem uma estrutura primária em alumínio e os instrumentos estão montados no exterior permitindo assim um 
fácil acesso. A protecção exterior de alumínio é segura por rebites e é composta por uma estrutura em favos de mel. O sma de 
arrefecimento passivo possui aquecedores controlados termoestaticamente. 


O satélite é estabilizado nos seus três eixos espaciais e a determinação de atitude é levada a cabo por sensores estelares, 
IRU e por GPS. A precisão de orientação é de 360 segundos de arco. 


O foguetão Minotaur 


O foguetão Minotaur tira partido da experiência obtida com os mísseis balísticos intercontinentais Minutman-II, sendo o primeiro 
lançador espacial resultante do programa Orbital/Sub-orbital Program (OSP) da Orbital Sciences Corporation (OSC). A Força 
Aérea dos Estados Unidos entregou um contrato ao OSP para converter os mísseis Minutman-II num veículo capaz de colocar 
em órbita cargas governamentais leves. 


A Spaceport Systems International foi seleccionada para 
proporcionar serviços de lançamentos comerciais e o local de 
lançamento. Estas operações consistiam nos serviços de 
processamento de carga nas instalações IPF (Integrated Processing 
Facility) localizado no Space Launch Complex 6 (SLC-6) da Base 
Aérea de Vandenberg e incluía serviços de lançamentos a partir de 
instalações localizadas a sul do SLC-6. 


Como já foi referido o Minotaur utiliza o primeiro e o 
segundo estágio do míssil Minutman-lI juntamente com os estágios 
superiores do lançador Pegasus e com os sistemas aviônicos da OSC. 
Este programa demonstra o empenhamento do governo americano em 
utilizar os excedentes da Guerra-Fria para pesquisas e educação, enquanto que utiliza serviços comerciais para reduzir os custos 
do programa. 








O Minotaur atinge uma altura de 19,21 metros e tem um diâmetro de 1,67 metros. No lançamento tem uma massa de 
36200 kg e é capaz de desenvolver uma força de 73000 kgf. É capaz de colocar uma carga de 640 kg numa órbita baixa a 185 km 
de altitude com uma inclinação de 28,5º ou então 335 kg numa trajectória para a órbita sincronizada com o Sol a 741 km de 
altitude e com uma inclinação de 98.6º. 
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O primeiro estágio tem uma massa bruta de 23077 kg e uma massa de 2292 kg sem combustível. Tem um comprimento 
de 77,49 metros e um diâmetro de 1,67 metros. Está equipado com um motor M55/TX-55/Tu-122 que no vácuo produz uma força 
de 80700 kgf, tendo um Tes de 262 s e um tempo de queima de 60 s. Consome combustível sólido. 


O segundo estágio tem uma massa bruta de 7032 kg e uma massa de 795 kg sem combustível, tendo um comprimento 
de 4,12 metros e um diâmetro de 1,33 metros. No vácuo o seu motor SR-19 produz uma força de 27300 kgf, tendo um Tes 288 s e 
um tempo de queima de 66 s. Consome combustível sólido. 


O terceiro estágio do Minotaur tem uma massa bruta de 4331 kg e uma massa de 416 kg sem combustível, tendo um 
comprimento de 3,58 metros e um diâmetro de 1,27 metros. O seu motor XL-2 consome combustível sólido e produz uma força 
de 15653 kgf, tendo um les 290 s e um tempo de queima de 73 s. 


O quarto estágio tem uma massa bruta de 985 kg e uma massa de 203 kg sem combustível, tendo um comprimento de 
2,08 metros e um diâmetro de 0,97 metros. O seu motor Pegasus-3 consome combustível sólido e produz uma força de 3525 kgf, 
tendo um Tes 293 s e um tempo de queima de 65 s. 


Lançamento Data Veículo Roca RURENIO NINA Carga 
Lançamento Lançamento 


JAWSAT (26061 2000-0044) 
OCSE (26062 2000-004B) 
OPAL (26063 2000-004C) 

Falconsat (26064 2000-004D) 
AsuSat (26065 2000-004E) 

2000-004 27-Jan-00 | SLV-1 | Vandenberg AFB - Picosat-1 (26080 2000-004H) 

Picosat-2 (26080 2000-004H) 
Thelma (26091 2000-004J) 
Louise (26092 2000-004K) 

JAK (26093 2000-004L) 
STENSAT (26094 2000-004M) 


Mightysar-2.1 “Sindri” (26414 2000-0424) 
2000042 042 19- A9-du00 00 Ivo 2 SLV-2 | Vandenbere AFB SLC-8 Picosat-7/8 (NNA) 


E 011 1 Ei 05 | SLV-3 | Vandenberg AFB SLC-8 XSS-11 (28636 2005-0114) 
2005-037 23-Set-05 | SLV-4 | Vandenberg AFB | | Vandenberg AFB | SLC-8 USA-185 STP-RI 'Streak' (28871 2005-0374) 


Formosat-3A 'COSMIC-1' (29047 2006-0114) 
Formosat-3B 'COSMIC-2' (29048 2006-011B) 
Formosat-3€C 'COSMIC-3' (29049 2007-011C) 
Formosat-3D 'COSMIC-4' (29050 2006-011D) 
Formosat-3E 'COSMIC-5' 29051 2006-011E) 
Formosat-3F 'COSMIC-6' (29052 2006-011F) 


Roadrunner 'TacSat-2' (29653 2006-0584) 
2006-058 16-Dez-06 | SLV-6 | Wallops Island | Wallops Island LA-O0B GeneSat-1 (29655 2006-058C) 


2007-014 23-Abr-07 | SLV-7 | Wallops Island | | Wallops Island | LA-OB NFIRE  NFIRE(311402007-0144)  NFIRE(311402007-0144) 2007-0144) 


Esta tabela mostra todos os lançamentos levados a cabo pelo foguetão Minotaur. Tabela: Rui C. Barbosa 


2006-011 15-Abr-06 | SLV-5 | Vandenberg AFB 











Para além do lançador Minotaur (também designado Minotaur-I pela OSC), existem os seguintes modelos: 


e  Minotaur-II — um lançador sub-orbital baseado no Minutman e que pode ser utilizado como veículo alvo para 
os ensaios do sistema de defesa anti-missil dos Estados Unidos; 


e  Minotaur-II — um lançador orbital a três estágios baseado no Peacekeeper que também pode ser utilizado como 
veículo alvo para os ensaios do sistema de defesa anti-missil dos Estados Unidos; 


e  Minotaur-IV — um lançador pesado a quatro estágios baseado no Peacekeeper, que pode ser utilizado para 
colocar em órbita satélites governamentais com um peso até 1.725 kg em órbitas baixas. À OSC foi 
recentemente atribuído o seu primeiro contrato pela Força Aérea dos Estados Unidos para colocar em órbita o 
satélite SBSS (Space-Based Surveillance System). 


e  Minotaur-V — uma versão melhorada do Minotaur-IV que pode ser utilizada para colocar em órbitas de alta 
energia satélites governamentais para missões relacionadas com a exploração espacial ou outras actividades 
para além das órbitas terrestres baixas. 
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Lançamento do NFIRE 


O lançamento do NFIRE fo1 levado a cabo de forma secreta não havendo transmissão directa do acontecimento. A T-6h já se 
havia procedido à verificação das ligações de telemetria e do radar. A contagem decrescente final teve início às 1312UTC. A T- 
3h estavam finalizados os testes ao lançador que continuou a ser preparado para o lançamento. No entanto o lançamento acabaria 
por ser adiado devido a problemas com o equipamento de apoio no solo. 


No dia 24 de Abril a contagem decrescente acabou por correr sem qualquer problemas com a resolução das situações 
que haviam impedido o lançamento no dia anterior. Pelas 0648UTC o primeiro estágio do foguetão Minotaur-I (SLV-7) e o 
veículo erguia-se do Complexo de Lançamento LA-OB de Wallops Island. 


O desempenho do Minotaur-I decorreu sem qualquer problema e o satélite NFIRE ficou colocado numa órbita inicial 
com um perigeu a 253 km de altitude, apogeu a 460 km de altitude, inclinação orbital de 48,22º e período orbital de 91,67 
minutos. Nas semanas após o seu lançamento o NFIRE executou várias manobras orbitais que resultaram na alteração dos 
parâmetros orbitais anteriores conforme se pode verificar na seguinte tabela. 


Perigeu (km) Apogeu (km) | Inc. Orbital (º) | Período Orbital (min) 


463 
463 


Os parâmetros orbitais do satélite NFIRE nos dias após o seu lançamento. A alteração do 
valor do perigeu indica que o satélite tem vindo a levar a cabo manobras de forma a 
atingir a sua órbita operacional. Dados: Antonin Vitek. Tabela: Rui C. Barbosa. 
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AIM, o estudo das nuvens misteriosas na mesosfera 


As denominadas nuvens mesosféricas polares (PMC”) ou 
nuvens noctilucentes, encontram-se no limite da atemosfera 
terrestre e são o objectivo de estudo da missão AIM 
(Aeronomy of Ice in the Mesosphere). A missão Irá estudar 
estas nuvens que se formam a 90 km de altitude e que só são 
vistas no céu quando o Sol se põe atrás do horizonte. No 
passado estas nuvens eram somente observadas 
principalmente nos meses de Verão perto dos pólos da Terra, 
emitindo um brilho eléctrico com uma cor azulada que lhes 
conferia um ar de mistério. Porém, em anos mais recentes, 
estas nuvens que se encontram perto do limite do espaço têm- 
se tornado mais brilhantes e sido observadas mais próximo do 
equador sendo já observadas a 40º de latitude, levando a que 
os cientistas relacionem estas nuvens com a meteorologia da 
mesosfera. 


O objectivo do AIM é o determinar o porquê da 
alteração da formação destas nuvens e procurar determinar se 
estão relacionadas com o aquecimento global do nosso 
planeta. 





O satelite AIM 


O satélite AIM está equipado com três instrumentos para o estudo 
das nuvens noctilucentes. O CIPS (Cloud Imaging and Particle 
Size Experiment) irá obter imagens das nuvens para determinar 
onde e como se formam, determinar o seu aspecto. O CIPS possui 
quatro câmaras posicionadas em diferentes ângulos que vão 
permitir uma visão bidimensional das nuvens. Múltiplas 
observações a partir de diferentes ângulos permitem a 
determinação do tamanho das partículas de gelo que formam a 
nuvem. O SOFIE (Solar Occultation for Ice Experiment) irá medir 
a temperatura da mesosfera e determinar a quantidade de vapor de 
água presente para assim calcular que combinação é necessária 
para congelar a água em cristais de gelo que formam as nuvens. 
Este instrumento irá também medir a quantidade de outros gases 
fornecendo assim mais dados sobre a química e movimento do ar 
na mesosfera que podem levar à formação das nuvens ou à 
evaporação. Finalmente, o terceiro instrumento é o CDE (Cosmic Dust Experiment) que irá medir a quantidade de poeira 
proveniente dos meteoritos que entra na atmosfera terrestre. 
Este facto é importante pois os cientistas desejam 
determinar se uma pequena partícula de poeira é necessária 
para proporcionar uma superficie na qual o vapor de água se 
condense e congele. E possível de que sem a poeira uma 
menor quantidade de nuvens se possa formar. 





O satélite AIM foi construído pela Orbital Sciences 
Corporation e pela Ball Aerospace, sendo baseado no 
modelo RS300. Tinha uma massa de 195 kg no lançamento, 
um comprimento de 1,4 metros e uma largura de 1,09 
metros. 


Esta é uma missão SMEX (SMall EXplorers) 
financiada pela NASA e dirigida pelo Explorers Program 
Office do Centro Espacial Goddard. 





º Da sigla em inglês PMC, Polar Mesospheric Clouds. 
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O foguetão Pegasus-XL 


Este foi o 40º lançamento de um foguetão da família Pegasus, sendo o 29º na configuração Pegasus-XL'º dos quais falharam 3 
veículos, tendo uma taxa de sucesso de 89,66%. O Pegasus-XL, desenvolvido pela Orbital Sciences Corporation, é um veículo 
de combustível sólido a três estágios (quatro estágios se considerarmos o avião L-1011 Stargazer como o estágio “0”) que pesa 
aproximadamente 23130 kg, tendo um comprimento de 16,9 metros, um diâmetro de 1,27 metros e uma envergadura de asas de 
6,7 metros. A fase inicial do voo é concretizada por um avião Lockheed L-1011 Stargazer que eleva o Pegasus-XL até uma 
altitude de 11,9 km e a uma velocidade de Mach 0,80. A ignição do motor do primeiro estágio ocorre 5s após a largada do L- 
1011. O sistema autónomo de orientação e de controlo de voo fornece a orientação necessária de forma a colocar as cargas numa 
diversa variedade de trajectórias. 
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O primeiro estágio (Pegasus-XL-1) tem um peso bruto de 17934 kg e um peso de 2886 kg sem combustível. Tem um 
comprimento de 8,9 metros, um diâmetro de 1,3 metros e uma envergadura de 6,7 metros. No vácuo produz uma força de 60062 
kgf, tendo um Tes de 293s e um tempo de queima de 773s. Está equipado com um motor e combustível sólido que tem um peso 
bruto de 17934 kg, um diâmetro de 1,3 metros e um comprimento de 8,9 metros. Todos os motores a combustível sólido do 
Pegasus-XL são desenhados, optimizados e construídos pela Alliant Techsystems, especificamente para este lançador. 


O segundo estágio (Pegasus-XL-2) tem um peso bruto de 4331 kg e um peso de 416 kg sem combustível, tendo um 
comprimento de 3,6 metros, um diâmetro de 1,3 metros e uma envergadura de 1,3 metros. No vácuo o seu motor a combustível 
sólido (com um peso de 4331 kg, um diâmetro de 1,3 metros, um comprimento de 3,6 metros e uma câmara de combustão) 
produz uma força de 15653 kgf, tendo um Tes 290s e um tempo de queima de 773s. 


Finalmente o terceiro estágio (Pegasus-3) tem um peso bruto de 985 kg e um peso de 203 kg sem combustível, tendo um 
comprimento de 2,1 metros, um diâmetro de 1,0 metro e uma envergadura de 1,0 metro. No vácuo o seu motor a combustível 
sólido Orion-38 (com um peso de 985 kg, um diâmetro de 1,0 metro, um comprimento de 2,1 metros e uma câmara de 
combustão) produz uma força de 3525 kgf, tendo um Tes 293s e um tempo de queima de 65s. 


é De notar que o Pegasus-XL foi também utilizado para um voo de ensaio do protótipo X-43A (X-43A-2 Hyper-X) levado a 
cabo a 27 de Março de 2004 a partir da Base Aérea de Edwards, Califórnia. 
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Orbcomm-D1 (25980/1999-065A) 
Orbcomm-D2 (25981/1999-065B) 
Orbcomm-D3 (25982/1999-065C) 
1999-065 4-Dez-99 F28 Wallops Island Orbcomm-D4 (25983/1999-065D) 
Orbcomm-DS5 (25984/1999-065E) 
Orbcomm-D6 (25985/1999-065F) 
Orbcomm-D”7 (25986/1999-0656) 


2000-030 | 7-Jun-00 Vandenberg AFB TSX-5 (26374/2000-0304) 
2002-004 | 5-Fev-02 | POI4 Cabo Canaveral HESSI (27370/2002-004A) 


2003-004 25-Jan-03 Peça Cabo Canaveral SORCE (27651/2003-0044) 


SPACETECH-SA (28980 2006-0084) 
2006-008 26-Mar-06 F37 Vandenberg AFB SPACETECH-SA (28981 2006-008B) 
SPACETECH-SA (28982 2006-008€) 


2007-015 | 25-Abr-07 Vandenberg AFB AIM (31304 2007-0154) 


Esta tabela mostra os últimos dez lançamentos orbitais levados a cabo pelo foguetão Pegasus-XL. Tabela: Rui C. Barbosa. 
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Lançamento do satélite AIM 


Os preparativos e a contagem decrescente para o lançamento do AIM decorreram sem qualquer problema. O avião Stargazer 
levantou voo da Base Aérea de Vandenberg às 1928UTC e iniciou assim a sua viagem até ao ponto de largada do foguetão 

Pegasus-XL Pelas 2008UTC o avião encontrava-se a uma 
altitude de 12,2 km e pelas 2011UTC o mecanismo que 
segurava o Pegasus-XL ao seu avião de transporte era 
armado. Este é um mecanismo hidráulico composto por 
quatro braços mecânicos e um gancho localizado na parte 
frontal do lançador. Às 2012UTC o AIM começava a 
utilizar as suas baterias internas para o fornecimento de 
energia e às 2013UTC a equipa de controlo anunciava que 
tudo se encontrava pronto para a largada do Pegasus-XL. 
Nesta fase o sistema de finalização de voo começava 
também a utilizar as suas baterias internas para o 
fornecimento de energia. As verificações a este sistema 
terminariam pelas 2015UTC. 


O oficial responsável pela análise das condições 
meteorológicas dava luz verde para o lançamento às 
2017UTC. Os sistemas aviônicos do Pegasus-XL 
começavam a utilizar as suas baterias internas para o 
fornecimento de energia às 2018UTC, deixando assim de 
receber energia a partir do Stargazer. 





O avião de transporte entrava na zona de largada 
às 2022UTC. Esta zona tem um comprimento de 74 km e 
uma largura de 18,5 km. O computador de orientação do 
AIM era activado às 2023UTC. De seguida procedeu-se à 
activação das baterias do aelerons do primeiro estágio 
permitindo assim a realização de um teste de mobilidade 
antes da separação do lançador. Após a activação das 
baterias o lançamento deverá ocorrer até Im 30s mais tarde 
ou então terá de ser adiado devido á capacidade limitada 
das baterias. 


A separação do Pegasus-XL ocorre às 2026UTC 
com o motor do primeiro estágio a entrar em ignição 
segundos mais tarde. Na fase inicial do voo o lançador 
eleva-se num ângulo de 35º a uma velocidade de 0,67 km/s. 
Pelas 2026UTC (T+45s) o veículo passava pela zona de 
máxima pressão dinâmica e às 2027UTC (T+Im 20s) 
terminava a queima do primeiro estágio, com o lançador a 
entrar numa trajectória balística antes da ignição do 
segundo estágio que ocorre às 2027UTC (T+Im 35s) após 
a separação do primeiro estágio. 





A separação da ogiva de protecção da carga 
ocorria às 2028UTC (T+2m 10s) e o final da queima do 
segundo estágio ocorria às 2028UTC (T+2m 50s). 
Permanecendo numa trajectória que o leva cada vez mais 
alto, o Pegasus-XL irá aguardar alguns minutos antes de 
activar o seu terceiro estágio. Pelas 2029UTC encontra-se a 
uma altitude de 246 km e viaja a uma velocidade de 5,4 
km/s. O veículo começa a reorientar-se em preparação para 
a separação do segundo estágio às 2032UTC. O segundo 
estágio separa-se então do lançador e a ignição do terceiro 
estágio ocorre às 2033UTC (T+7m 15s). A T+7m 40s 
(2033UTC) o lançador encontra-se a uma altitude de 682 km e viaja a uma velocidade de 5,8 km/s. O final da ignição do terceiro 
estágio é confirmado às 2038UTC (T+8m). A separação do AIM ocorre às 2036UTC (T+10m 20s). 
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Ê » These babies 
miss their mother. 
Is she on your back? 


PLEASE, DON'T WEAR FUR! 


É People for lhe Ethical Treatment of Animals * 757-622-PETA * FurisDead.com 








Data UTC Des. Int. 


09 Mar. 0310:00 2007-0064 
(499 / 490 / 46,03 / 94,50) 

2007-006B 
(498 / 495 / 46,03 / 94,54) 

2007-006C 
(499 / 490 / 46,03 / 94,50) 

2007-006D 
(561/557/35,44/95,84) 

2007-006E 
(560 / 557/ 35,43 /95,83) 

2007-006F 
(562 / 558 / 35,43 / 95,86) 

2007-006G 


2007-006H 


11 Mar. 2202 2007-0074 
(35794 / 35779 / 0,07 / 1436,11) 
2007-007B 
(35794 / 35778 / 0,07 / 1436,06) 
07 Abr. 1731:14 2007-0084 
(342 /330/51,63/91,25) 
09 Abr. 2254:00 2007-0094 
(35797 / 35776 / 929 / 1436,11) 
1 Abr. 0327 2007-0104 
(815 /782/98,62 / 100,84) 
13 Abr. 2011 2007-0114 
(21544 /21519/ 55,28 / 773,39) 
17 Abr. 0646:35 2007-0124 
(667 / 657 / 89,09 / 97,97) 
2007-012B 
(679 / 656 / 89,09 / 98,10) 
2007-012] 
(718 /652/ 98,08 / 98,46) 
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Quadro de Lançamentos Recentes 


A seguinte tabela lista os lançamentos orbitais levados a cabo nos meses de Março e Abril de 2007. Por debaixo de cada lançamento está referida uma sequência de quatro números que 
indica respectivamente o apogeu orbital (km), o perigeu orbital (km), a inclinação orbital em relação ao equador terrestre (º) e o período orbital (minutos). Estes dados são fornecidos pelo 
Space Track. Estes são os dados mais recentes para cada veículo à altura da edição deste número do Boletim Em Orbita. 


NORAD Designação 


30772 


30773 


30774 


30775 


30776 


30777 


31100 


31102 


31113 


31115 


31118 


31125 


ASTRO 
MidSTAR-] 
NextSat-CSC 
STPSat-1 
FalconSAT-3 
CFESat 
MEPSI-4A 
MEPSI-4B 
Insat-4B 


Skynet-5 À 


Soyuz TMA-10 (ISS-148) 11451 1U-FG Soyuz-FG (019) 


Anik F-3 

Hai Yang-1B 
Beidou-2A 

Mirs-1 (EgyptSat-1) 
SaudiSat-3 


SaudiComsat-3 


Lançador Local 


Atlas-5/401 (AV-013) 


Peso (kg) 
Cabo Canaveral AFS, SLC-41 600 


400 
170 


50 


Ariane-SECA (V175/L535) CSG Kourou, ELA3 4635 
3035 

GIK-5 Baikonur, LC1 PU-5 (17P32-5) 

8K82KM Proton-M/Briz-M (53516/88521) GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 

CZ-2C Chang Zheng-2C (CZ2C-16) Taiyuan, LC] 

CZ-3A Chang Zheng-3A (CZ3A-13) Xichang, LC3 


15418 Dnepr-l GIK-5 Baikonur, LC109/95 


317 


2007-012L 
(751 / 650 / 98,08 / 98,78) 

2007-012H 
(729 / 652 / 98,09 / 98,57) 

2007-012E 
(762 / 649 / 98,08 / 98,89) 

2007-012C 
(740 / 651 / 98,08 / 98,68) 

2007-0120 
(771 / 648 / 98,09 / 98,97) 

2007-012F 
(771 / 647 / 98,09 / 98,97) 

2007-012R 
(771 / 648 / 98,09 / 98,97) 

2007-012K 
(783 / 647 / 98,08 / 99,08) 

2007-012M 
(794 / 646 / 98,08 / 99,18) 

2007-012N 
(793 / 646 / 98,08 / 99,18) 

2007-012P 
(794 / 646 / 98,08 / 99,18) 
23 Abr. 1000 2007-0134 
(553 /523/2,47/95,40) 

2007-013B 
(549 /531/2,50/ 95,45) 
24 Abr. 0648 2007-0144 
(497 / 490 / 48,21 / 94,48) 
25 Abr. 2026:01 2007-0154 
(601 /585/97,79 / 96,54) 
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31127 


31124 


31121 


31119 


31132 


31122 


31133 


31126 


31128 


31129 


31130 


31135 


31136 


31140 


31304 


SaudiComsat-4 
SaudiComsat-5 
SaudiComsat-6 
SaudiComsat-7 

PolySat-4 CP4 (P-POD A) 
AeroCube-2 (P-POD A) 
CSTB-1 (P-POD A) 
MAST (P-POD C) 
PolySat-3 CP3 (P-POD B) 
Libertad-1 (P-POD B) 


CAPE-1 (P-POD B) 


AGILE PSLV-C8 (PSLV-CA) 

AAM 

NFIRE Minotaur-l 

AIM L-1011 Stargazer Pegasus-XL 


Satish Dawan SHAR, Sriharikota Isl 


Wallops Island, LAOB 


Vandenberg AFB 
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Data Lançamento Des. Int. NORAD 
10 Maio 1999-025BDN 31020 
10 Maio 1999-025BGU 31098 
07 Abril 2007-008B 31099 
09 Abril 2007-009B 31103 
09 Abril 2007-009C 31104 
24 Fevereiro 2007-005H 31105 
24 Fevereiro 2007-005) 31106 
24 Fevereiro 2007-005K 31107 
24 Fevereiro 2007-005L 31108 
24 Fevereiro 2007-005M 31109 
24 Fevereiro 2007-005N 31110 
24 Fevereiro 2007-005P 31111 
24 Fevereiro 2007-0050 31112 
11 Abril 2007-010B 31114 
13 Abril 2007-011B 31116 
17 Abril 2007-011G 31123 
09 Março 2007-006H 31134 
21 Abril 1995-021D 31137 
07 Dezembro 1979-101H 31138 
21 Outubro 2003-049E 31139 
24 Abril 2007-014B 31141 
15 Maio 1966-040AQ 31142 
04 Novembro 1995-059D 31143 
10 Maio 1999-025BGW 31144 
10 Maio 1999-025BPM 31303 
24 Abril 2007-015B 31305 
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Designação 


Outros Objectos Catalogados 


Veículo Lançador 


(Destroço) Feng Yun-1C CZ-4B Chang Zeng-4B (CZ4B-1) 
a (são catalogados 78 destroços resultantes do teste ASAT levado a cabo pela China a 11 de Janeiro de 2007) 
(Destroço) Feng Yun-1C CZ-4B Chang Zeng-4B (CZ4B-1) 


Block-I (019) 
Tanque Brize-M 
Brize-M (88521) 
(Destroço) 
(Destroço) 
(Destroço) 
(Destroço) 
(Destroço) 
(Destroço) 
(Destroço) 
(Destroço) 

L-35 (€CZ2C-16) 
H-18 (CZ34-13) 
R-36M2-3 
(Destroço) OE 
(Destroço) ERS-2 
(Destroço) Satcom-3 
(Destroço) 
Pegasus-3 
(Destroço) Nimbus-2 
(Destroço) SURFSAT 


11A511U-FG Soyuz-FG (019) 
8K82KM Proton-M/Briz-M (53516/88521) 
8K82KM Proton-M/Briz-M (53516/88521) 
H-24/202 (F12) (4/4D-LC) 

H-24/202 (F12) (4/4D-LC) 

H-24/202 (F12) (4/4D-LC) 

H-24/202 (F12) (4/4D-LC) 

H-24/202 (F12) (4/4D-LC) 

H-24/202 (F12) (4/4D-LC) 

H-24/202 (F12) (4/4D-LC) 

H-24/202 (F12) (4/4D-LC) 

CZ-2C Chang Zheng-2C/2 (C72C-16) 
CZ-3A Chang Zheng-3A (CZ34-13) 
15418 Dnepr-l 

Atlas-5/401 (AV-013) 

Ariane-40+ (V72) 

Delta-3914 (622/D150) 

CZ-4B Chang Zheng-4B (CZ4B-6) 
Minotaur-1 

SLV-2A Thor Agena-B (456 TA6) 
Delta-2 7920-10 (D229) 


(Destroço) Feng Yun-1C CZ-4B Chang Zeng-4B (CZ4B-1) 
a (são catalogados 159 destroços resultantes do teste ASAT levado a cabo pela China a 11 de Janeiro de 2007) 
(Destroço) Feng Yun-1C CZ-4B Chang Zeng-4B (CZ4B-1) 


Pegasus-3 


L-1011 Stagarzer Pegasus-XL 


Em Órbita 


Local de Lançamento 
Taiyuan, LC] 


Taiyuan, LC] 

GIK-5 Baikonur, LC1 PU-5 
GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 
GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 
Tanegashima, Yoshinubo LP] 
Tanegashima, Yoshinubo LP] 
Tanegashima, Yoshinubo LP] 
Tanegashima, Yoshinubo LP] 
Tanegashima, Yoshinubo LP] 
Tanegashima, Yoshinubo LP] 
Tanegashima, Yoshinubo LP] 
Tanegashima, Yoshinubo LP] 
Taiyuan, LC] 

Xichang, LC3 

GIK-5 Baikonur, LC109/95 
Cabo Canaveral AFS, SLC-41 
CSG Kourou, ELA? 

Cabo Canaveral AFS, LC-17A 
Taiyuan, LCl 

Wallops Island, LA-OB 
Vandenberg AFB, 75-1-1 
Vandenberg AFB, SLC-2W 
Taiyuan, LC] 


Taiyuan, LC] 
Vandenberg AFB 
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Regressos / Reentradas 
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A primeira tabela indica alguns satélites que reentraram na atmosfera ou regressaram nas passadas semanas. A segunda tabela indica os veículos ou satélites mais importantes que deverão 
reentrar na atmosfera nas próximas semanas. Estas informações são cedidas pelo Space Track. 


Ree: reentrou na atmosfera terrestre; Reg: regressou após a missão; Ino: inoperacional; Ope: Operacional. 


Data 


02 Abr. 
05 Abr. 
11 Abr. 
12 Abr. 
13 Abr. 
13 Abr. 
15 Abr. 
16 Abr. 
18 Abr. 
21 Abr. 
21 Abr. 
24 Abr. 
26 Abr. 
27 Abr. 
27 Abr. 
29 Abr. 
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Status 


Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Reg. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 


Des. Int. 


1999-025AUD 
1999-025AMW 


2007-008B 
2007-005L 
2007-005M 
2007-0050 
1999-0256 
2007-0050 
2006-055E 
1993-007D 
2006-0404 
2006-055H 
2006-037D 
1995-059D 


1999-025 ANB 


1998-067AN 


NORAD Designação 


30767 
30615 
31099 
31108 
31109 
31112 
29718 
31112 
29663 
26969 
29400 
29666 
29396 
31143 
30620 
29677 


(Destroço) Feng Yun-1C 
(Destroço) Feng Yun-1C 
Block-I (019) 

(Destroço) 

(Destroço) 

(Destroço) 

(Destroço) Feng Yun-1C 
(Destroço) 

ANDE Cylinder-l 
(Destroço) PAM-D 
Soyuz TMA-9 

ANDE Avionics Deck 
(Destroço) 

(Destroço) SURFSAT 
(Destroço) Feng Yun-1C 
Câmara Manual 


Lançador 


CZ-4B Chang Zeng-4B (CZ4B-1) 
CZ-4B Chang Zeng-4B (CZ4B-1) 


11451 1U-FG Soyuz-FG (019) 
H-24/202 (F12) (4/4D-LC) 
H-24/202 (F12) (4/4D-LC) 
H-24/202 (F12) (4/4D-LC) 


CZ-4B Chang Zeng-4B (CZ4B-1) 


H-24/202 (F12) (4/4D-LC) 
OV-103 Discovery (STS-116) 
Delta-2 7925 (D218) 
114511U-FG Soyuz-FG (023) 
OV-103 Discovery (STS-116) 
H-24/202 (F10) 

Delta-2 7920-10 (D229) 


Data Lancç. 


10 Maio 

10 Maio 

07 Abril 

24 Fevereiro 
24 Fevereiro 
24 Fevereiro 
10 Maio 

24 Fevereiro 
10 Dezembro 
03 Fevereiro 
18 Setembro 
10 Dezembro 
11 Setembro 
04 Novembro 


CZ-4B Chang Zeng-4B (CZ4B-1) 10 Maio 


Local Lançamento 


Taiyuan, LCl 

Taiyuan, LCl 

GIK-5 Baikonur, LC1 PU-5 
Tanegashima, Yoshinubo LP] 
Tanegashima, Yoshinubo LP] 
Tanegashima, Yoshinubo LP] 
Taiyuan, LCl 

Tanegashima, Yoshinubo LP] 
KSC, LC-39B 

Cabo Canaveral AFS, LC-17A 
GIK-5 Baykonur, LC] PU-5 
KSC, LC-39B 

Tanegashima, Yoshinubo LP] 
Vandenberg AFB, SLC-2W 
Taiyuan, LCl 


D. Órbita 


2884 
2887 
4 
47 
48 
48 
2897 
51 
129 
5190 
215 
135 
221 
4192 
2910 
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Quadro dos lançamentos orbitais previstos para Maio / Junho de 2007 


Data Lançador Carga 

04 Maio* Ariane-SECA (V176/L536) Astra-1L 
Galaxy-177 

12 Maio* 11A511U Soyuz-U (106) Progress M-60 (360 ISS-25P) 

13 Maio* CZ-3B Chang Zheng-3B Nigcomsat-1 

25 Maio* CZ-2D Chang Zheng-2D Yaogan-ll 
MEMS-Pico 

29 Maio 11A511U-FG Soyuz-FG/Fregat (022/1017) Globalstar 
Globalstar 
Globalstar 
Globalstar 

2? Maio CZ-3B Chang Zheng-3B Sinosat-3 

07 Junho Delta-2 7420 Cosmo Skymed F-1 

08 Junho OV-104 Atlantis STS-117 (ISS-13A) 
ITS-S3/S4 

14 Junho Atlas-5/401 (AV-009) NROL-30 

20 Junho Shtil"-2.1 Kompas-3 
Sumbandila 

20 Junho 8K82KM Proton-M/Briz-M DirecTV-10 

30 Junho Delta-2 7925H-9,5 Cabo Canaveral AFS, SLC-17B 

22 Junho 11A511U Soyuz-U Kobalt-M (n.º 559) 

22 Junho Dnepr-1 Genesis-2 

22 Junho Delta-4 Medium NRO L-25 


* Já efectuado a quando da edição deste número do Boletim Em Órbita. 
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Local 
CSG Kourou, ELA3 


GIK-5 Baikonur, LC1 PU-S5 
Xichang 
Jiuquan 


GIK-5 Baikonur, LC31 PU-6 


Xichang 


Vandenberg AFB, SLC-2W 
Centro Espacial Kennedy, LC-39A/MLP2 


Cabo Canaveral. AFS, SLC-41 
Mar de Barents 


GIK-5 Baikonur 

Dawn 

GIK-1 Plesetsk 
Dombarovskiy 
Vandenberg AFB, SLC-6 


Bed 
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Próximos Lançamentos Tripulados 


8 de Junho de 2007 STS-117/ ISS-13A OV-104 Atlantis (28) KSC, LC-39A 
Frederick Wilford Sturckow (3); Lee Joseph Archambault (1); James Francis Reilly (3); 
Steven Ray Swanson (1); Patrick Forrester (2); John Daniel Olivas (1); Clayton C Anderson 
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5 de Agosto de 2007 STS-118/ISS-134.1 OV-104 Endeavour (20) KSC, LC-39A 
Scott Edward Kelly (2); Charles Owen Hobaugh (2): Dafydd Rhys Williams (2); Barbara R. Morgan (1); 
Rick Alan Mastracchio (2); Tracy E. Caldwell (1); Alvin Drew (1); Clayton C. Anderson (1) 


rh 
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22 de Outubro de 2007 STS-120 / ISS-10A Node-2 OV-104 Atlantis (29) KSC, LC-39A4 
Palmela Ann Melroy (2); George Zamka (1); Scott Eduard Parazynski (5); Douglas H. Wheelock (1); 
Stephanie D. Wilson (2); Paolo Nespol (1); Daniel Michio Tani (2) 
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2 de Outubro de 2007 Soyuz TMA-11/ISS-15S H1AS11FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LC] PU-S 
Yuri Ivanovich Malenchenko (4); Peggy Annette Whitson (2); Sheik Muszaphar Shukor (1) 
Salizhan Shakirovich Sharipov; Edward Michael Fincke; Faiz bin-Khaleed 
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2? de Dezembro de 2007 STS-122/ISS-1E Columbus OV-103 Discovery (34) KSC, LC-39A 
Stephan Nathaniel Frick (2); Alan G. Poimdexter (1); Hans Wilhelm Schlegel (2); Stanley G. Love (1); 
Rex Joseph Walheim (2): Leland D. Melvin (1), Léopold Eyharts (2) 





A determinar STS-123 / ISS-1J/A OV-105 Endeavour (21) KSC, LC-39A 
Dominic Lee Pudwill Gorie (4); Gregory H. Johnson (1); Richard Michael Linnehan (4); Michael J. Foreman (1); 
Robert L. Behnken (1); Takao Doi (2); Garrett E. Reisman (1) 
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29 de Fevereiro de 2008 STS-124/ISS-1J OV-104 Atlantis (30) KSC, LC-39A 


Mark E. Kelly (2); Kenneth T. Ham (1); Karen L. Nyberg — MS1 (2); Ronald J. Garan — MS2 (1); 
Michael Fossum — MS3/EV1 (1); Steven Bowen — MS4/EV2(1); Akihiko Hoshide (1) — MS5 





8 de Abril de 2008 Soyuz TMA-12/ISS-16S 1 A511FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LC] PU-5 
Sergey Volkov (1); Oleg Kononenko (1); Cosmonauta Sul-coreano (1) 


Sergey Krikalev; Maksim Surayev; Cosmonauta Sul-coreano 


Hr 


vivi 





10 de Julho de 2008 STS-119/ISS-15A (ITS-S6) OV-105 Endeavour (22) KSC, LC-39A4 


Comandante (7): Piloto (2); Michael Gernhardt (2); Especialista de Voo (º?); 
Especialista de Voo (?); Especialista de Voo (2); Sandra Magnus (7): Nicole Scott (Suplente de Sandra Magnus) 
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11 de Setembro de 2008 STS-125 / HST-SM-04 OV-104 Atlantis (31) KSC, LC-39A4 
Scott Altman (?); Gregory €C. Johnson (1); John M. Grunsfeld (2); Michael J. Massimino (2); 
Andrew J. Feustel (1); Michael T. Good (1); K. Megan McArthur (1) 


— = 
= 
meia, E 

— = 

a 

e 
E 





22 de Outubro de 2008 Shenzhou-7 CZ-2F Chang Zheng-2F (CZ2F-7) Jiuquan 
Comandante (2): Yuangyuan (2); Yuangyuan (2) 
Comandante; Yuangyuan; Yuangyuan 


9 de Outubro de 2008 STS-126/ISS ULF-2 OV-103 Discovery (35) KSC, LC-39A 
Comandante (º?): Piloto (2); Especialista de Voo (2); Especialista de Voo (2); 
Especialista de Voo (?); Especialista de Voo (2); Koichi Wakata (2); Soichi Noguchi (Suplente de Koichi Wakata) 


Para além das missões referidas o manifesto dos varvéns espaciais prevê ainda as seguintes missões. Estão também incluídas as 
missões russas e chinesas. 


22-2712-08 STS-127 OV-104 Atlantis ISS-2J/A — Missão científica. 

22-222-08 STS-128 OV-105 Endeavour ISS-ULF3 — Missão logística / MPLM Donatello. 
22-272-08 STS-129 OV-103 Discovery ISS-UF4 — Missão logística. 

22-222-08 STS-130 OV-105 Endeavour ISS-19A — Missão logística / MPLM Donatello. 
22-202-09 STS-131 OV-103 Discovery Missão de reserva 

22-202-09 STS-132 OV-105 Endeavour ISS-20A4 — Node-3 e Cupola. 

22-202-09 STS-133 OV-103 Discovery Missão de reserva 

2222-10 Shenzhou-8 Shenzhou-8 Laboratório espacial 

290 10 Shenzhou-9 Shenzhou-9 Acoplagem não tripulada 

22010 Shenzhou-10 Shenzhou-10 Acoplagem tripulada 
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Futuras Expedições na ISS 


A seguir apresenta-se uma relação dos futuros membros das Expedições à ISS 


Expedição 16 

A composição da Expedição 16 apresenta várias alterações ao longo 
do seu período de duração. Desta Expedição farão parte Peggy 
Annette Whitson (Comandante), Yuri Ivanovich Malenchenko 
(Enhenheiro de Voo n.º 1), Daniel Michio Tani, Léopold Eyharts e 
Garrett E. Reisman. Peggy Whitson e Yuri Malenchenko serão 
lançados a bordo da Soyuz TMA-11 a 6 de Outubro de 2007, 
juntando-se a Daniel Tani já em órbita. Tan regressará à Terra a 
bordo da missão STS-122 lançada a 5 de Novembro de 2007 e que 
transportará Lépold Eyharts para a estação. Eyharts por sua vez será 


substituído pelo americano Garrett Reisman que será lançado a bordo 
da missão STS-123. 


A tripulação suplente da Expedição 16 é composta por 
Edward Michael Fincke (Comandante), Salizhan Shakirovich 
Sharipov (Engenheiro de Voo) e Frank De Winne (Suplente de 
Léopold Eyharts). 


Expedição 17 


A tripulação da Expedição 17 será composta por Sergei 
Aleksandrovich Volkov e Oleg Dmitriyevich Kononenko que chegarão à ISS em Abril de 2008 para se juntarem a Gerrett Reisman 
que regressará à Terra na missão STS-119 que por sua vez transportará Sandra Magnus. 





A tripulação suplente da Expedição 17 é composta por Sergei Konstantinovich Krikalev (Comandante) e Maksim 
Viktorovich Surayev (Engenheiro de Voo). O astronauta Timothy L. Kopra também deverá fazer parte da Expedição 17. 


Expedição 18 
A tripulação da Expedição 18 será composta por Edward Michael Fincke e Salizhan Shakirovich Sharipov que chegarão à ISS a 


bordo da Soyuz TMA-13 para se juntarem a Sandra Magnus que regressará à Terra na missão STS-129 que por sua vez transportará 
Koichi Wakata. 
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Cronologia Astronáutica (XXXV) 
Por Manuel Montes 


-Agosto de 1935: É criado o KB-7, um organismo soviético para o desenvolvimento de foguetões de propulsor líquido, 
dependente da secção de artilharia do exército. A organização produzirá o míssil R-05, pensado para alcançar grandes altitudes, mas 
nunca será testado. 


-15 de Agosto de 1935: O engenheiro Tsien Hsue-shen deixa a China para 1r a estudar para o MIT nos Estados Unidos. Irá 
se converter num dos maiores especialistas em foguetões até à sua expulsão do país por supostos Interesses comunistas. De regresso a 
casa, será o verdadeiro pai da Astronáutica chinesa. 


-19 de Setembro de 1935: Morre Tsiolkovsky em Kaluga. No ano seguinte, a sua casa é convertida num museu. Sem divida, 
este personagem da Cosmonáutica soviética, Inspiração para muitos jovens que depois veriam o nascimento da conquista espacial, é 
uma das grandes figuras científicas do século XX, sem cujo seu contributo não teria sido possível chegar tão longe. 


-23 de Setembro de 1935: O lançamento do foguetão A-12 de Goddard coincide com a visita de Charles Lindbergh e de 
Guggenheim. Infelizmente, a tentativa sai fracassada, o que produz uma má impressão apesar dos avanços realizados durante os 
últimos tempos. 


-25 de Setembro de 1935: Problemas com o sistema de injecção continuam a afectar o rendimento dos foguetões de 
Goddard. O A-13, preparado rapidamente para satisfazer a presença dos seus convidados, tampouco tem êxito. O motor não alcança 
suficiente potência para elevar-se. Guggenheim, o seu principal mecenas, despede-se poder presenciar um lançamento com êxito do 
foguetão no qual investiu tanto dinheiro. 


-20 de Outubro de 1935: Durante uns testes estáticos da American Rocket Society, uma assistente é ferida gravemente num 
braço devido o impacto de um destroço de metal. Devido ao sucedido, os membros da ARS e os observadores deverão assinar um 
documento pelo qual se absolve de qualquer responsabilidade a direcção da sociedade. Obviamente, os testes nesta primitiva fase do 
desenvolvimento dos foguetões no está isenta de perigos... 


-29 de Outubro de 1935: Goddard finaliza a sua série de foguetões “A” com o teste A-14, que alcança 1.220 metros de 
altitude após 14 segundos de propulsão. Melhorou-se a injecção da gasolina. Satisfeito com os avanços conseguidos até então, 
Goddard concentra-se no desenvolvimento de um motor maior (25,4 cm de diâmetro). 


-22 de Novembro de 1935: Iniciam-se os testes estáticos do novo motor de Goddard. Serão levados a cabo 10 ensaios na 
mesma torre de lançamento por questões de segurança. O primeiro (K-1) desenvolve um impulso médio de 204 kg. Os nove restantes 
(K-2 a K-10) verão diferentes alterações no desenho dos injectores, fluxo de propolentes o diâmetro da tubeira. Serão alcançados 
impulsos até 350 kg. 


Nota sobre o autor: Nascido em 1965, Manuel Montes Palacio, é um escritor freelancer e divulgador científico desde 1989, 
especializando-se em temas relacionados com a Astronáutica e Astronomia. Pertence a diversas associações espanholas e 
internacionais, tais como a Sociedad Astronômica de Espana y América e a British Interplanetary Society, tendo colaborado com 
centenas de artigos para um grande número de publicações, entre elas a britânica Spaceflight e as espanholas Muy Interessante, Quo, 
On-Off, Tecnologia Militar, Universo e Historia y Vida. Actualmente elabora semanalmente o boletim gratuito “Noticias del 
Espacio”, distribuído exclusivamente através da Internet, e os boletins “Noticias de la Ciencia y la Tecnologia” e “NC&T Plus”, 
participando também na realização dos conteúdos do canal científico da página web “Terra”. 
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Estatísticas 


Esta secção do Em Órbita será dedicada a estabelecer as estatísticas relacionadas com o programa espacial tripulado em geral. 


Os 10 mais experientes 





Sergei Konstantinovich Krikalev (Soyuz TM-7; Soyuz TM-12; STS-60; STS-80; Soyuz TM-31; Soyuz TMA-6) 
Tempo total de voo: 803d 09h 33m 29s 


Sergei Vasilyevich Avdeyev (Soyuz TM-15; Soyuz TM-22: Soyuz TM-28) 
Tempo total de voo: 747d 14h 14m 11s — 14 de Fevereiro de 2003 


Valeri Vladimirovich Polyakov (Soyuz TM-6; Soyuz TM-18) 
Tempo Total de voo: 678d 16h 33m 36s — 1 de Junho de 1995 


Anatoli Yakovlevich Solovyov (Soyuz TM-5: Soyuz TM-9; Soyuz TM-15; STS-71; Soyuz TM-26) 
Tempo total de voo: 651d 00h 02m 00s — 2 de Fevereiro de 1999 


Alexander Yurievich Kaleri (Soyuz TM-14; Soyuz TM-24: Soyuz TM-30; Soyuz TMA-3) 
Tempo total de voo: 610d 03h 40m 59s 


Victor Mikhailovich Afanasyev (Soyuz TM-11; Soyuz TM-18; Soyuz TM-29; Soyuz TM-33) 
Tempo total de voo: 555d 18h 28m 48s — 17 de Abril de 2006 


Yuri Vladimirovich Usachyov (Soyuz TM-18; Soyuz TM-23; STS-101; STS-102) 
Tempo total de voo: 552d 22h 19m 12S — 5 de Abril de 2004 


Musa Khiramanovich Manarov (Soyuz TM-4; Soyuz TM-11) 
Tempo total de voo: 541d 00h 28m 48s — 23 de Julho de 1992 


Alexander Stepanovich Viktorenko (Soyuz TM-3; Soyuz TM-8; Soyuz TM-14; Soyuz TM-20) 
Tempo total de voo: 489d 01h 40m 48s — 30 de Maio de 1997 


Nikolai Mikhailovich Budarin (STS-71; Soyuz TM-27; STS-113) 
Tempo total de voo: 444d 01h 26m 24s — 7 de Setembro de 2004 


As datas após o “Tempo total de voo” indicam a altura em que deixou o activo. 
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Os 10 voos mais longos 





Valeri Vladimirovich Polyakov  437d 16h 48m 00s Soyuz TM-18 (Mir EO-15/16/17) 
De 8 de Janeiro de 1994 (Soyuz TM-18) a 22 de Março de 1995 (Soyuz TM-20) 


Sergei Vasilyevich Avdeyev 379d 14h 24m 00s Soyuz TM-28 (Mir EO-26/27) 
De 13 de Agosto de 1998 (Soyuz TM-28) a 28 de Agosto de 1999 (Soyuz TM-29) 


Musa Khiramanovich Manarov 365d 21h 36m 00s Soyuz TM-4 (Mir EO-3) 
De 21 de Dezembro de 1987 (Soyuz TM-4) a 21 de Dezembro de 1988 (Soyuz TM-6) 


Vladimir Georgievich Titov 365d 21h 36m 00s Soyuz TM-4 (Mir EO-3) 
De 21 de Dezembro de 1987 (Soyuz TM-4) a 21 de Dezembro de 1988 (Soyuz TM-6) 


Yuri Viktorovich Romanenko | 326d 12h 00m 00s Soyuz TM-2 (Mir EO-2/3) 
De 5 de Fevereiro de 1987 (Soyuz TM-2 Ja 29 de Dezembro de 1987 (Soyuz TM-3) 


Sergei Konstantinovich Krikalev 31 1d 19h 12m 00s Soyuz TM-12 (Mir EO-9/10) 
De 18 de Maio de 1991 (Soyuz TM-12) a 25 de Março de 1992 (Soyuz TM-13) 


Valeri Vladimirovich Polyakov  240d 21h 36m 00s Soyuz TM-6 (Mir EO-3/4) 
De 29 de Agosto de 1988 (Soyuz TM-6) a 27 de Abril de 1989 (Soyuz TM-7) 


Leonid Denisovich Kizim 237d 22h 4]m 22s Soyuz T-10 (Salyut-7 EO-3) 
De 8 de Fevereiro de 1984 (Soyuz T-10) a 11 de Abril de 1984 (Soyuz T-11) 


Vladimir Alexeievich Solovyov  237d22h4]m22s Soyuz T-10 (Salyut-7 EO-3) 
De 8 de Fevereiro de 1984 (Soyuz T-10) a 11 de Abril de 1984 (Soyuz T-11) 


Oleg Yurievich Atkov 237d 22h41m 22s Soyuz T-10 (Salyut-7 EO-3) 
De 8 de Fevereiro de 1984 (Soyuz T-10) a 11 de Abril de 1984 (Soyuz T-11) 
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Gherman Stepanovich Titov 
Boris Borisovich Yegorov 
Konstantin Petrovich Feoktistov 
Yang Liwei 

Virgil Ivan 'Gus'! Grissom 
Malcom Scott Carpenter 

Yuri Alexeievich Gagarin 
Sharon Christa McAuliffe 
Gregory Bruce Jarvis 

Michael John Smith 
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ld 01h 18m 00s 
ld 00h 17m 03s 
ld 00h 17m 03s 
0d 21h 2Im 36s 
Od 05h O8m 37s 
Od 04h 56m 05s 
Od 01h 48m 00s 
Od 00h 0Im 13s 
Od 00h 0Im 13s 
Od 00h 0Im 13s 


Vostok-2 

Voskhod-2 
Voskhod-2 
Shenzhou-5 

MR-4 Literty Bell-7 
MA-7 Aurora-7 
Vostok-1 

STS-51L Challenger 
STS-51L Challenger 
STS-51L Challenger 


Com maior número de voos 


Jerry Lynn Ross 

Eramidin e Los Angeles Chang-Diaz 
John E Young 

Curtis na Brown, Jr. 


6 
James Donald Wetherbee 
6 
Collin Michael Foale 
6 
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Os 10 mais experientes em AEV 





Anatoli Yakovlevich Solovyov 
Michael Eladio Lopez-Alegria 
Jerry Lynn Ross 

Steven Lee Smith 

Joseph Richard Tanner 
Robert Lee Curbeam 

Nikolai Mikhailovich Budarin 
James Hansen Newman 

Yuri Ivanovich Onufriyenko 


Talgat Amangeldyevich Musabayev 
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72h 28m-— 14 
67h 40m — 10 
58h 32m — 9 
49h 48m — 7 
46h 29m — 7 
45h 34m — 77 
44h25m — 8 
43h I3m— 6 
42h33m -—8 
4lh1I3m-—8 


Cosmonautas e Astronautas 


Segundo a FAI 


Segundo a USAF 


Cosmonautas e Astronautas em órbita 





o 


Em Órbita 
Número de cosmonautas e astronautas por país (segundo a definição da Federação Astronáutica Internacional) 


EE Rússia 99 | Canadá 8 E Espanha l 


= 


Arábia Saudita 1 Eslováquia l 





am E, a 
EF TE, RE gi 
“ra e mola me 

O 

===— E] 


Estados Unidos 287 


Checoslováquia 1 mem Holanda 2 


África do Sul l 









Polónia l México l Israel l 
Alemanha 10 Síria l China 3 
Bulgária 2 Afeganistão l Brasil l 
Hungria l Japão 6 Suécia l 





Reino Unido l TOTAL = 454 


Vietname 1 


=|| |E*II0 O Ná 











a Summa 


Cuba l Áustria l 
Mongólia l Bélgica 2 
Roménia l Suíça l 
França 9 Itália d 
E Índia l Ucrânia l 
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Explicação dos Termos Técnicos 


Impulso específico (les) — Parâmetro que mede as potencialidades do combustível (propulsor) de um motor. Expressa-se em 
segundos e equivale ao tempo durante o qual Ikg desse combustível consegue gerar um impulso de 10N (Newtons). É medido 
dividindo a velocidade de ejecção dos gases de escape pela aceleração da gravidade. Quando maior é o impulso específico maior será 
o rendimento do propulsante e, consequentemente, do motor. O impulso específico (em vácuo) define a força em kgf gerada pelo 
motor por kg de combustível consumido por tempo (em segundos) de funcionamento: 


kof 
( E (kg/s)) -8 


Quanto maior é o valor do impulso específico, mais eficiente é o motor. 


Tempo de queima (Tq) — Tempo total durante o qual o motor funciona. No caso de motores a combustível sólido representa o valor 
do tempo que decorre desde a ignição até ao consumo total do combustível (de salientar que os propulsores a combustível sólido não 
podem ser desactivados após a entrada em ignição). No caso dos motores a combustível líquido é o tempo médio de operação para 
uma única ignição. Este valor é usualmente superior ao tempo de propulsão quando o motor é utilizado num determinado estágio. É 
necessário ter em conta que o tempo de queima de um motor que pode ser reactivado múltiplas vezes, é bastante superior ao tempo 
de queima numa dada utilização (voo). 


Impulso específico ao nível do mar (Ies-nm) — Impulso específico medido ao nível do mar. 


Combustíveis e Oxidantes 


N,O, — Tetróxido de Nitrogénio (Peróxido de Azoto); De uma forma simples pode-se dizer que o oxidante N5O, consiste no 
tetróxido em equilíbrio com uma pequena quantidade de dióxido de nitrogênio. No seu estado puro o N,O, contém menos de 0,1% de 
água. O N,O, tem uma coloração vermelho acastanhada tanto nas suas fases líquida como gasosa, sendo incolor na fase sólida. Este 
oxidante é muito reactivo e tóxico, tendo um cheiro ácido muito desagradável. Não é inflamável com o ar, no entanto inflamará 
materiais combustíveis. Surpreendentemente não é sensível ao choque mecânico, calor ou qualquer tipo de detonação. O N,0, é 
fabricado através da oxidação catalítica da amónia, onde o vapor é utilizado como diluente para reduzir a temperatura de combustão. 
Grande parte da água condensada é expelida e os gases ainda mais arrefecidos, sendo o óxido nítrico oxidado em dióxido de 
nitrogênio. A água restante é removida em forma de ácido nítrico. O gás resultante é essencialmente tetróxido de nitrogénio puro. 
Tem uma densidade de 1,45 g/c”, sendo o seu ponto de congelação a -11,0ºC e o seu ponto de ebulição a 21,0ºC. 


UDMH ((CH;),NNH,) — Unsymmetrical Dimethylhydrazine (Hidrazina Dimetil Assimétrica); O UDMEH é um líquido altamente 
tóxico e volátil que absorve oxigénio e dióxido de carbono. O seu odor é ligeiramente amoniacal. É completamente miscível com a 
água, com combustíveis provenientes do petróleo e com o etanol. É extremamente sensível aos choques e os seus vapores são 
altamente inflamáveis ao contacto com o ar em concentrações de 2,5% a 95,0%. Tem uma densidade de 0,79g/em” , sendo o seu 
ponto de congelação a -57,0ºC e o seu ponto de ebulição a 63,0ºC. 


LOX — Oxigénio Liquido; O LOX é um líquido altamente puro (99,5%) e tem uma cor ligeiramente azulada, é transparente e não 
tem cheiro característico. Não é combustível, mas dar vigor a qualquer combustão. Apesar de ser estável, isto é resistente ao choque, 
a mistura do LOX com outros combustíveis torna-os altamente instáveis e sensíveis aos choques. O oxigénio gasoso pode formar 
misturas com os vapores provenientes dos combustíveis, misturas essas que podem explodir em contacto com a electricidade estática, 
chamas, descargas eléctricas ou outras fontes de ignição. O LOX é obtido a partir do ar como produto de destilação. Tem uma 
densidade de 1,14 g/c”, sendo o seu ponto de congelação a -219,0ºC e o seu ponto de ebulição a -183,0ºC. 


LH, — Hidrogénio Líquido; O LH, é um líquido em equilibrio cuja composição é de 99,79% de para-hidrogénio e 0,21 orto- 
hidrogénio. O LH, é transparente e som odor característico, sendo incolor na fase gasosa. Não sendo tóxico, é um líquido altamente 
inflamável. O LH, é um bi-produto da refinação do petróleo e oxidação parcial do fuelóleo daí resultante. O hidrogénio gasoso é 
purificado em 99,999% e posteriormente liquidificado na presença de óxidos metálicos paramagnéticos. Os óxidos metálicos 
catalisam a transformação orto-para do hidrogénio (o hidrogênio recém catalisado consiste numa mistura orto-para de 3:1 e não pode 
ser armazenada devido ao calor exotérmico da conversão). Tem uma densidade de 0,07 g/cm”, sendo o seu ponto de congelação a - 
259,0ºC e o seu ponto de ebulição a -253,0ºC. 


NH,CIO, — Perclorato de Amónia; O NH,CIO, é um sal sólido branco do ácido perclorato e tal como outros percloratos, é um 
potente oxidante. A sua produção é feita a partir da reacção entre a amónia e ácido perclorato ou por composição entre o sal de 
amónia e o perclorato de sódio. Cristaliza em romboedros incolores com uma densidade relativa de 1,95. É o menos solúvel de todos 
os sais de amônia. Decompõe-se antes da fusão. Quando ingerido pode causar irritação gastromtestinal e a sua inalação causa 
irritação do tracto respiratório ou edemas pulmonares. Quando em contacto com a pele ou com os olhos pode causar irritação. 
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